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Römische Buchstaben
a [m/s] Schallgeschwindigkeit
c Konstante (abhängig vom Stoßauftreffort), vgl. Gleichung (3.9)
cf Reibungsbeiwert
cp Druckbeiwert
cW [J/(kg·K)] spezifische Wärmekapazität
e [m2/s2] innere Energie
h [m] Höhe
h [m2/s2] Enthalpie
kG Konstante (abhängig vom Umlenkwinkel), vgl. Gleichung (3.18)
kM Konstante (Machzahl-abhängig), vgl. Gleichung (3.18)
m& [kg/s] Massenstrom (in Kap. 3.1 auf die Einheitsbreite bezogen, also [kg/(s·m)])
n Normalenvektor
p [N/m2] Druck
q [N/m2] Staudruck
q& [W/m2] Wärmestrom
r [m] Radius
t [s] Zeit
u, v [m/s] Geschwindigkeit
x [m] Koordinatenrichtung (i.d.R.: in Strömungsrichtung)
xA [m] Abstand von der Modellspitze bis zur Mitte des Absaugespaltes
∆xAS [m] Abstand zwischen Stoßauftreffort und Mitte des Absaugespaltes
(Modell mit Absaugung) / Mitte der Konturöffnung (Passive Cavity) /
Mitte der Senke (Inverse Kontur) / Konturknick (Stoßauslöschung)
∆xM [m] Abstand Stoßauftreffort / Meßposition Thermographie
y [m] Koordinatenrichtung (i.d.R.: senkrecht zur Modelloberfläche)
z [m] Koordinatenrichtung (i.d.R.: quer zur Strömungsrichtung)
A Matrix für die Randwerte
BA [m] Absaugespaltbreite
vi Nomenklatur
C FCT-Limiter
E [m2/s2] Energie
F, G Flußvektoren (Navier-Stokes-Gleichungen)
H [m] Fanghöhe (Einlauf)
LA [m] Absaugespaltlänge
M konsistente Massenmatrix
Ma Machzahl
N lineare Ansatzfunktion
Pr Prandtl-Zahl (für Luft: Pr = 0,72)
Q Quellterm (Navier-Stokes-Gleichungen, rotationssymmetrisch)
R [m2/(s2·K)] allgemeine Gaskonstante (für Luft: R = 287 m2/(s2 K)
Re Reynoldszahl
S [K] Sutherland-Konstante (S = 110 K)
St Stantonzahl
T [K] Temperatur
TR [K] Recovery-Temperatur (TR = 0,9·T0)
U Lösungsvektor (Navier-Stokes-Gleichungen)
W charakteristische Variable
Griechische Buchstaben
β [°] Umlenkwinkel (der Strömung)
χ Konstante (temperaturabhängig), vgl. Gleichung (3.4)
δ [m] Grenzschichtdicke
δ* [m] Verdrängungsdicke
δrel relative Grenzschichtdicke, vgl. Gleichung (4.1)
ε Emissionsfaktor
γ Relaxationsfaktor
γA [°] Absaugespaltwinkel
κ Isentropenexponent (für Luft: κ = 1,4)
λ [W/(m·K)] Wärmeleitfähigkeit
λ Vektor der Eigenwerte
Nomenklatur vii
µ [kg/(m·s)] dynamische Viskosität
θrel relative Temperaturzunahme, vgl. Gleichung (4.2)
ρ [kg/m3] Dichte
σ [°] Stoßwinkel
σB [W/(m
2·K4)] Stefan-Boltzmann-Konstante (σB = 5,67·10
-8 W/(m2·K4))
τ [N/m2] Spannungstensor
ω Konstante (Machzahl-abhängig), vgl. Gleichung (3.4)
Φ Massenstromverhältnis
Γ Randintegral
Ω Berechnungsgebiet
Indizes (Subscripte und Superscripte)
∞ Anströmzustand
* engster Querschnitt
0 Ruhezustand
b Zustand im Nachlauf hinter dem Modell ('base')
conv konvektiv
h Spalthinterkante
e Element
i,j Knotennumerierung
k Numerierung
min Minimum
n Zeitschritt
pi Pitotdruck
rad Strahlung
ref Referenzfall
rel relativ
s Statischer Zustand
t Totalzustand
u Umgebung
v Spaltvorderkante
viii Nomenklatur
A Absaugung
AK Absaugekanal
B Bezugswert
G Grenzschicht
J Knoten
M Meßposition
P Platte
W Wand
Bezeichnungen in Schlierenbildern / Ölfilmbildern
IS einfallender Schrägstoß (impinging shock)
LS Vorderkantenstoß (leading edge shock)
R Wiederanlegeort (reattachment location)
RS Ablösestoß (separation shock)
S Ablöseort (separation location)
SS Wiederanlegestoß (reattachment shock)
1 Einleitung
Für den Transport von Nutzlast in den Erdorbit sollen in Zukunft vollständig wiederverwend-
bare Raumtransportsysteme eingesetzt werden, mit Hilfe derer sich sowohl der wirtschaftliche
wie auch der operative Missionsaufwand im Vergleich zu den momentan im Betrieb befind-
lichen Systemen (wie z.B. das amerikanische Space Shuttle oder die europäische Ariane)
erheblich reduzieren läßt. In Deutschland konzentrieren sich die Arbeiten im Rahmen ver-
schiedener, durch die Deutsche Forschungsgemeinschaft (DFG) geförderte Sonder-
forschungsbereiche auf die Leitkonfiguration ELAC (Elliptical Lifting Body Aachen Configu-
ration), die als zweistufiges System geplant ist. Die Unterstufe besitzt ein luftatmendes
Kombinationstriebwerk, während die Oberstufe mit einem Raketenantrieb ausgestattet ist.
Dabei stellt die Entwicklung des Kombinationstriebwerkes für die Unterstufe eine der
Schlüsseltechnologien dar.
Um die Vorteile eines solchen Antriebssystems, das sich aus einem Staustrahltriebwerk mit
integriertem Turbo-Luftstrahl-Triebwerk zusammensetzt, effektiv nutzen zu können, muß der
Antrieb für einen großen Flugbereich ausgelegt sein. Der Triebwerkseinlauf stellt hierin eine
leistungsbestimmende Baugruppe dar, dessen Auslegung den Gesamtwirkungsgrad des
Triebwerks und somit nicht zuletzt die mögliche Nutzlast wesentlich beeinflußt. Speziell für
das Staustrahltriebwerk, also den Flugbetrieb im hohen Überschall, kommt dem Einlauf die
Aufgabe zu, den geforderten Luftmassenstrom bei möglichst geringem Druckverlust (also
möglichst hohem Druckrückgewinn) zur Verfügung zu stellen.
Eines der dominierenden Strömungsphänomene im Inneren eines Hyperschall-Einlaufes stellt
die Wechselwirkung von schrägen Verdichtungsstößen mit den Grenzschichten dar, was zu
einer Aufdickung oder zur Ablösung der Grenzschicht von der Wand führen kann. Dies kann
aufgrund der Verringerung des effektiven Eintrittsquerschnittes des Einlaufes eine Redu-
zierung des durchgesetzten Massenstromes bewirken. Ferner können auftretende Grenz-
schichtablösungen Wirbelsysteme in der Strömung induzieren, die einerseits zur Entropie-
erhöhung beitragen und die Gleichförmigkeit der Strömung herabsetzen, andererseits zur
Ausbildung hoher lokaler Wärmelasten auf den Wandstrukturen führen.
Ziel der vorliegenden Arbeit, die im Sonderforschungsbereich 253 "Grundlagen des Entwurfs
von Raumflugzeugen" durchgeführt wurde, ist es daher, Methoden zur Beeinflussung von
Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen zu entwickeln, um den Wirkungsgrad des Einlaufes
zu erhöhen und die thermische Belastung der Bauteile zu verringern. Das sehr komplexe, von
gegenseitigen Interaktionen geprägte Strömungsfeld macht es allerdings relativ schwierig,
bestimmte Phänomene im Hinblick auf Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen bzw.
Methoden zu deren Beeinflussung zu untersuchen. Aus diesem Grunde wird das Strömungs-
problem zunächst mit Hilfe verschiedener Prinzipmodelle auf eine einzelne Stoß / Grenz-
schicht-Interaktion reduziert. Die Untersuchungen erfolgen bei Hyperschallströmungen mit
laminaren Grenzschichten, da hierbei die Stoß / Grenzschicht-Interaktionen besonders
deutlich auftreten. Die Strömung in einem realen Hyperschall-Einlaufsystem wird
demgegenüber in starkem Maße turbulent sein; die im Rahmen dieser Arbeit bei laminarer
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Strömung durchgeführten Grundlagenuntersuchungen stellen daher eine erste Annäherung an
die Problemstellung dar, sie lassen sich jedoch darüber hinaus, nach entsprechender
Anpassung, auch auf den realen Einsatzfall übertragen.
Über die Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Interaktion soll die Größe der stoßinduzierten
Grenzschichtablösung und damit die durch die Ablösung hervorgerufenen Verluste reduziert
werden. Eine Methode stellt dabei die Absaugung der Wandgrenzschicht (d.h. eine teilweise
oder vollständige Absaugung des abgelösten Grenzschicht-Massenstroms) dar, wobei die
korrekte Auslegung der Absaugung von entscheidender Bedeutung für dessen Funktionalität
ist. Diese Methode ist sowohl an Orten eines auftreffenden Stoßes (bei Schrägstößen ebenso
wie bei senkrechten Stößen) als auch an Orten eines sich ausbildenden Stoßes (z.B. an
Verdichtungsrampen) einsetzbar. Eine weitere Möglichkeit zur Beeinflussung von Stoß /
Grenzschicht-Wechselwirkungen ist die Strömungsführung mittels einer angepaßt
konturierten Oberfläche. Im Rahmen dieser Arbeit werden für die verschiedenen Methoden
geeignete Designparameter bestimmt sowie die Potentiale und Grenzen der untersuchten
Methoden aufgezeigt.
In Kapitel 2 wird zunächst anhand einer Literaturübersicht der Stand der Technik dargestellt.
Daraus werden die Ziele der Arbeit abgeleitet, für deren Erreichen eine Methodik des Vor-
gehens konzipiert wird. Kapitel 3 befaßt sich mit der Auslegung von Prinzipmodellen für die
Experimente im Hyperschall-Windkanal. Dabei wird zuerst ein analytisches Verfahren zur
Vorauslegung von Modellen mit Grenzschichtabsaugung entwickelt. Anschließend wird ein
numerisches Strömungs-Simulationsverfahren auf Basis der Methode der Finiten Elemente
(FEM) vorgestellt, mit Hilfe dessen sowohl eine Optimierung der Windkanalmodelle als auch
versuchsbegleitende Simulationen durchgeführt werden. Kapitel 4 gibt, nach einer einleiten-
den Beschreibung der verwendeten Meßtechnik, einen Überblick über verschiedene, in Wind-
kanalexperimenten untersuchte Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-
Wechselwirkungen. Hier finden sich auch optimierte Designparameter für die unterschied-
lichen Konfigurationen. In Kapitel 5 werden die mit Hilfe der Prinzipmodelle erarbeiteten
Ergebnisse auf einen Hyperschall-Einlauf übertragen und an diesem eine Wirkungsgradver-
besserung durch die Implementierung von Maßnahmen zur Beeinflussung von Stoß / Grenz-
schicht-Interaktionen nachgewiesen. Abschließend findet sich in Kapitel 6 die Zusammen-
fassung der Ergebnisse dieser Arbeit.
2 Zielsetzung
2.1 Stand der Technik
Bei der Konzeption von luftatmenden Antriebssystemen für Hyperschall-Raumflugzeuge
kommt dem Einlauf eine entscheidende Bedeutung zu. So identifiziert Bissinger [3] in seiner
Arbeit zur Integration von Einlauf und Antrieb in Ramjet-Konfigurationen den Einlauf als das
kritischste Bauteil eines Hyperschall-Antriebssystemes. Grundsätzlich soll mit Hilfe des Ein-
laufes eine möglichst verlustarme Reduzierung der Geschwindigkeit sowie eine hohe
Verdichtung des einströmenden Luftmassenstroms für den Verdichter (im TL-Betrieb) bzw.
die Brennkammer (im Ramjet- bzw. Scramjet-Betrieb) bei gutem Wirkungsgrad gewährleistet
werden. Dazu dient in der Regel eine Verzögerung der Strömung mit einer Kombination aus
mehreren, von Rampen fester oder variabler Umlenkwinkel induzierten Schrägstößen. Die
dominierenden Strömungsphänomene in einem Hyperschall-Einlauf sind daher Verdichtungs-
stöße sowie die sich auf den Einlaufwänden ausbildenden Grenzschichten bzw. deren
Wechselwirkungen untereinander (wie z.B. stoßinduzierte Grenzschichtablösungen). In Form
einer Datenbasis stellt u.a. Hamed [30] vorhandene experimentelle Arbeiten zu Stoß / Grenz-
schicht-Wechselwirkungen vor.
Einen grundlegenden Überblick über Stoß / Stoß- sowie Stoß / Grenzschicht-Interaktionen im
Über- und Hyperschall gibt z.B. Délery [12][13]. Hier finden sich auch Beschreibungen zur
Phänomenologie der stoßinduzierten Grenzschichtablösung und zur Topologie der Ablöse-
blasen. Ergänzend hierzu konnte von Henckels [37] das Auftreten von Görtler-Wirbeln
stromab einer massiven stoßinduzierten Grenzschichtablösung bei laminaren Grenzschichten
nachgewiesen werden. In der Regel treten solche gegensinnig rotierenden Longitudinalwirbel
an konkav gekrümmten Oberflächen aufgrund einer geschwindigkeitsbedingten Instabilität
auf (vgl. Görtler [25]). Neuere (u.a. auch theoretische / numerische) Arbeiten hierzu finden
sich z.B. bei Nabil [61] und Finnis [18]; Spall [90] und Hall [29] erweiterten ihre Unter-
suchungen auch auf den Hyperschallbereich.
Eine Ursache für die Entstehung von Görtler-Wirbeln bei Stoß / Grenzschicht-Wechsel-
wirkungen ist die Ausformung der stoßinduzierten Ablöseblase, die stromab des Stoß-
auftreffortes eine konkave Kontur annimmt und sich damit analog einer konkav gekrümmten
Wand verhält. Von Henckels [36] und Kreins [45] wurden hierzu umfangreiche Unter-
suchungen an gestörten Plattengrenzschichten im Hyperschall (bei einer Anström-Machzahl
von Ma∞ = 6 und verschiedenen Anström-Reynoldszahlen) durchgeführt, wobei unter
anderem die Wirbelstrukturen mittels Pitotdruck-Messungen erfaßt werden konnten. Weiter-
hin erfolgte eine Bestimmung der Wärmelastverteilung auf der Plattenoberfläche mittels
Infrarot-Thermographie. Dabei läßt sich zeigen, daß die Ausbildung von Görtler-Wirbeln zu
einem deutlichen Anstieg von lokalen Wärmelasten auf der Plattenoberfläche führt.
Kreins [46] weist ferner auf die Existenz eines zweiten Rezirkulationsgebietes innerhalb der
stoßinduzierten Ablöseblase hin, was durch die Sichtbarmachung einer zweiten Ablöselinie
auf der Plattenoberfläche nachgewiesen werden konnte. In Bild 2.1 ist für die Interaktion
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eines Schrägstoßes mit einer laminaren Hyperschall-Grenzschicht die generelle Strömungs-
phänomenologie dargestellt, hierauf wird im einzelnen u.a. noch in Kapitel 3.2.3 und Kapitel
4.2 detaillierter eingegangen. Die experimentellen Resultate wurden u.a. von Domröse [14]
durch entsprechende numerische Simulationen sowohl im Hinblick auf die Ausbildung und
Größe der Görtler-Wirbel als auch auf das zweite Rezirkulationsgebiet bestätigt. Auch
Kornilov [42] berichtet über das Auftreten von Görtler-Wirbeln bei Experimenten in einem
Rechteck-Halbkanal bei einer Anström-Machzahl Ma∞ = 3 und einer Anström-Reynoldszahl
von Re∞ = 35·10
6 /m.
Bild 2.1 : Schematische Darstellung der Stoß / Grenzschicht-Interaktion mit Grenzschichtablösung
nach Kreins [45]
Ein weiteres wichtiges Strömungsphänomen im Zusammenhang mit Einläufen ist die Ram-
penströmung, da, wie bereits erwähnt, in Hyperschall-Einläufen die Verdichtung mit Hilfe
von Rampen vorgenommen wird. Bei reibungsfreier Betrachtung der Strömung würde direkt
am Fußpunkt der Rampe ein Schrägstoß mit einem vom Rampenwinkel abhängigen Stoß-
winkel entstehen. Aufgrund der viskosen Eigenschaften der Grenzschicht kommt es allerdings
zu einer in Abhängigkeit der Strömungskonditionen mehr oder weniger ausgeprägten lokalen
Ablösung im Bereich der Umlenkung. Dies kann wiederum zu einer Auffächerung des Stoß-
Fußpunktes oder sogar zur Ausbildung von zwei getrennten Stößen am Beginn der Ablöse-
blase sowie am Wiederanlegeort führen.
Grundlegende Arbeiten hierzu finden sich u.a. bei Délery [12] sowie bei Gadd [19]. Von
Settles [87] wurden detaillierte Studien zur Ablösung und zum Wiederanlegen von Grenz-
schichten bei Rampenströmungen im Überschall mit hohen Reynoldszahlen durchgeführt. De
Luca [11] demonstrierte mit Hilfe von Wärmelastbestimmungen an einem Rampenmodell das
Vorhandensein von dreidimensionalen Effekten in Form von periodischen Variationen des
Wärmestromes in Spannweitenrichtung an einem im Prinzip zweidimensionalen Modell
(flache Platte / Rampe). Ähnliche Beobachtungen, ergänzt durch numerische Simulationen,
wurden von Simeonides [89] gemacht.
Wie bereits in der Einleitung erwähnt, können stoßinduzierte Grenzschichtablösungen in
Hyperschall-Einläufen aufgrund der teilweisen Versperrung des Strömungskanals eine
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erhebliche Verminderung des Wirkungsgrades bewirken. Daher läßt sich durch eine Vermei-
dung oder zumindest Reduzierung dieser unerwünschten Strömungseffekte nicht nur der
Einlaufwirkungsgrad, sondern, aufgrund der großen Bedeutung des Einlaufes für das Gesamt-
system, auch die Effizienz des gesamten Fluggerätes deutlich steigern. Dies verdeutlicht die
Notwendigkeit der Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen. Dazu geeig-
nete Ansätze und Methoden sollen im folgenden kurz skizziert werden.
Eine der gebräuchlichsten Maßnahmen zur Beeinflussung von Grenzschichten stellt die Ab-
saugung von Grenzschichtmassenstrom dar. Dies findet nicht nur zur Verringerung stoß-
induzierter Ablösungen, sondern z.B. auch zur Laminarhaltung der Grenzschicht auf Trag-
flügelprofilen Anwendung. So stellt Wuest [100] theoretische Grundlagen für periodische
Absaugegrenzschichten bei Loch- und Spaltabsaugung zur Verfügung. Ziel ist dabei die Ver-
ringerung des Strömungswiderstandes durch Laminarhaltung der Grenzschicht und durch eine
Beeinflussung des Ablöseverhaltens. Wuest führte auch entsprechende Messungen für ver-
schiedene Konfigurationen (wie beispielsweise Absaugung durch poröse Oberflächen) im
Unterschall durch [101]. Von Walz [96] wurde eine Näherungstheorie zur Absaugung durch
Einzelschlitze erarbeitet.
Zur Charakterisierung der Absaugeströmung bestimmte Willis [99] Strömungskoeffizienten
in Absaugespalten für verschiedene Spaltgeometrien (ohne Berücksichtigung einer Stoß /
Grenzschicht-Interaktion). Davis [10] betrachtete das Strömungsfeld in 90°-Absaugespalten
bei Auftreffen eines Schrägstoßes (Ma∞ bis max. 2,5). Dabei wurden zwei Ablösezonen im
Spalt festgestellt: eine an der Oberkante der vorderen Spaltwand, eine weitere etwas stromab
an der hinteren Spaltwand. Harloff [34] gibt mit Hilfe von Messungen der Absaugeströmung
(bei Ma∞ = 2,5) für verschiedene Spaltwinkel eine detaillierte Beschreibung des Strömungs-
feldes im Spalt. Darüber hinaus formulierte er einen analytischen Ansatz zur Auslegung von
Absaugungen. Im Hinblick auf den Einsatz von Grenzschichtabsaugung bei der Wechsel-
wirkung zwischen einem senkrechten Stoß und einer turbulenten Grenzschicht führte Morris
[57] experimentelle Studien im transsonischen Geschwindigkeitsbereich durch. Von Myose
[60] stammen verschiedene Ansätze zur Beeinflussung von Görtler-Wirbeln mittels Grenz-
schichtabsaugung. Nachteilig ist hier jedoch die erforderliche genaue Kenntnis der Größe und
Lage der auftretenden Wirbelstrukturen [59].
Zur Analyse der Grenzschichtabsaugung werden in zunehmendem Maße auch numerische
Simulationsmethoden eingesetzt. Mit Hilfe der Modellierung auf strukturierten Netzen be-
rechnete Hamed [31] Absaugeströmungen für senkrechte Spalte bei Ma∞ = 2 an verschiede-
nen Stoßauftreffpositionen. Hahn [28] berücksichtigte in ähnlichen Rechnungen unter-
schiedliche Druckverhältnisse und Absaugemengen, Hamed [33] erweiterte die Berechnung
auf turbulente Grenzschichten. Von Rimlinger [74] wurden die Simulationen auf eine drei-
dimensionale Berechnung von Absaugungen durch Löcher ausgedehnt, wobei auch Konfigu-
rationen mit mehreren hintereinander folgenden Löchern betrachtet wurden. Chyu [9] kommt
schließlich bei der Simulation der Absaugung mit Löchern verschiedener Anstellwinkel zu
dem Ergebnis, daß bei einer Absaugung durch Konfigurationen mit 90° Winkel zur Ober-
fläche zwar gegenüber Konfigurationen mit flacher angestellter Absaugung für die gleiche
Wirkung weniger Massenstrom abgesaugt werden muß, die korrekte Positionierung jedoch
wesentlich kritischer ist.
6 Zielsetzung
Einen weiteren recht interessanten Ansatz liefert Paynter [66], der in seiner Arbeit ein alge-
braisches Modell für die Verwendung in Navier-Stokes-Simulationen vorstellt. Dabei soll die
Abschätzung des Einflusses einer Grenzschichtabsaugung in Form einer künstlichen Ober-
flächenrauhigkeit erfolgen (speziell bei der Simulation einer Absaugung in Einläufen). Dies
wird an verschiedenen Absaugegeometrien und Anström-Machzahlen bis maximal Ma∞ = 4
demonstriert. Hintergrund für den Vorschlag einer solchen Methode ist die für Einlauf-
geometrien mit Absaugung sehr komplizierte Vernetzung des Rechengebietes mit Hilfe von
strukturierten Verfahren. Die Verwendung unstrukturierter Netze zur Gebietsdiskretisierung
ermöglicht demgegenüber jedoch eine Simulation der Grenzschichtabsaugung auch in kom-
plexen Geometrien [85].
Grundsätzlicher Nachteil der Absaugung ist die Notwendigkeit zur Abführung eines (mitunter
stark aufgeheizten) Grenzschichtmassenstroms, der zu einer Reduzierung des insgesamt durch
den Einlauf durchgesetzten Massenstromes führt. Aus diesem Grund stellen sogenannte
passive Methoden (also Verfahren ohne Reduzierung des Gesamtmassenstromes) eine erwä-
genswerte Alternative zur Grenzschichtabsaugung dar. Zur Beeinflussung eines senkrechten
Stoßes mittels einer Passive Cavity1 führte Bur [5] entsprechende Experimente durch. Von
McCormick [55] wurden Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Wechsel-
wirkungen bei einer Anström-Machzahl von Ma∞ = 1,6 mittels eines Wirbelgenerators bzw.
einer Passive Cavity untersucht. Insgesamt stellt sich jedoch die Verwendung einer Ab-
saugung meist als wirkungsvoller heraus.
Letztendlich sollen alle oben vorgestellten Methoden zu einer Verbesserung der Charakte-
ristik von Einlaufsystemen führen. In Abhängigkeit des Missionszieles ist dabei eine sorg-
fältige Anpassung der gesamten Einlaufauslegung vorzunehmen. Grundlegende Arbeiten zur
Einlauf-Aerodynamik, welche die Auslegung und die dominierenden Strömungsphänomene
in einem Einlauf beschreiben, finden sich u.a. bei Seddon [86], Goldsmith [24] oder Heiser
[35]. Die für die Einlaufauslegung notwendigen Zuströmbedingungen wurden z.B. von
Berens [2] für zwei Flugmachzahlen (Ma∞ = 3,5 und Ma∞ = 6,8) bei verschiedenen Anstell-
winkeln bestimmt.
Die Wichtigkeit des Einlaufsystems für das gesamte Fluggerät zeigt sich u.a. an der Vielzahl
der sowohl experimentell als auch numerisch untersuchten Konfigurationen. Falempin [17]
gibt einen Überblick über in Frankreich entwickelten Systeme. Experimentelle Unter-
suchungen an russischen Hyperschall-Einläufen stellt Goldfeld [23] dar, bei Shumskii [88]
findet sich eine Analyse der Leistungscharakteristik russischer Ramjet-Einläufe bei Anström-
Machzahlen von Ma∞ = 3 bis Ma∞ = 15. Ein mit Grenzschichtabsaugung ausgestattetes japa-
nisches 5-Stoß-Einlaufsystem wurde von Murakami [58] und Sakata [77] bei Anström-Mach-
zahlen von Ma∞ = 3 im Windkanal untersucht. Povinelli [69] stellt numerische Unter-
suchungen an amerikanischen Hyperschall-Einläufen für verschiedene Anströmbedingungen
vor. Von Holland [38] stammt eine detaillierte numerische und experimentelle Studie eines
bei der NASA entwickelten Mach-10-Scramjet-Einlaufes. Reddy [72] führte eine dreidimen-
sionale numerische Analyse von Reibungseffekten in einem NASA Mach-5-Einlauf durch.
                                                
1 Unter einer Passive Cavity versteht man ein definiertes, kompressibles Luftvolumen, das im Bereich eines
auftreffenden Vedichtungsstoßes angeordnet wird.
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Im Rahmen des Aachener Sonderforschungsbereiches 253 "Grundlagen des Entwurfs von
Raumflugzeugen" wurde von Rüggeberg [76] ein 5-Stoß-Einlaufsystem für die Anström-
Machzahl Ma∞ = 5,5 ausgelegt und experimentell untersucht. Im Blickpunkt stand hierbei die
Analyse des Betriebsverhaltens im Bereich der Umschalt-Machzahl (vom Turbo-Luftstrahl-
Betrieb auf das Staustrahltriebwerk). Zur Optimierung der Innenverdichtung wurden in dieses
Einlaufsystem von Schulte [81] Maßnahmen wie Grenzschichtabsaugung oder eine angepaßte
Strömungsführung implementiert. Einen Vergleich von numerischen Einlaufsimulationen
(mittels eines Finite Elemente Verfahrens) mit den Messungen im Bereich der Außen-
verdichtung stellt Koschel [43] dar.
In der Abteilung Windkanäle des Instituts für Strömungsmechanik des Deutschen Zentrums
für Luft- und Raumfahrt (DLR) existieren verschiedene Einlauf-Familien für unterschiedliche
Anwendungsbereiche. Von Triesch [93] wurden rotationssymmetrische Hochgeschwindig-
keits-Einläufe ausgelegt und im Windkanal untersucht. Im Rahmen des Hyperschall-Techno-
logieprogrammes entwickelte Krohn [47][48][49] eine Familie von ebenen 4-Stoß-Einläufen
(S01), die für experimentelle Untersuchungen im Trisonic-Windkanal TMK des DLR konzi-
piert sind. Diese Einläufe zeichnen sich durch ihre relativ große Fangfläche (und die damit
verbundene Möglichkeit zur relativ einfachen Implementierung von Grenzschicht-
absaugungen) sowie durch einen verstellbaren zweiten Rampenwinkel zur Anpassung an ver-
schiedene Anströmbedingungen aus. Numerische Simulationen für diese Einläufe wurden
z.B. im Münchener SFB 255 von Esch [16] durchgeführt. Eine neue Generation von Hyper-
schall-Einläufen (S02, siehe Triesch [92]) ist für deutlich höhere Anströmbedingungen
(Ma∞ = 5,3) und damit für Untersuchungen im Hyperschall-Windkanal H2K des DLR aus-
gelegt.
2.2 Ziel und Methodik
Ziel dieser Arbeit ist die Verbesserung des Wirkungsgrades von Hyperschall-Einläufen und
damit die Erhöhung der Effizienz zukünftiger Raumtransportsysteme mit luftatmenden
Antrieben. Die Ergebnisse sollen als Hilfestellung für die optimierte Auslegung von Einläufen
dienen, wobei insbesondere der Einsatz verschiedener Möglichkeiten zur Beeinflussung von
Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen (wie z.B. Grenzschichtabsaugung) mit Hilfe von ex-
perimentellen und numerischen Methoden untersucht wird. Dazu wurde eine Systematik ent-
wickelt, die im folgenden vorgestellt wird; Bild 2.2 zeigt eine grafische Darstellung dieser
Vorgehensweise.
Zunächst wird das sehr komplexe Strömungsfeld eines Hyperschall-Einlaufes mit Hilfe von
Prinzipmodellen auf einzelne zu untersuchende Strömungsphänomene (wie z.B. Stoß / Grenz-
schicht-Interaktionen) reduziert. Ein einfaches Verfahren zur analytischen Abschätzung der
Einflußparameter der Grenzschichtabsaugung (als effektivste Möglichkeit zur Beeinflussung
von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen) dient im ersten Schritt zu einer Vorauslegung
von Absaugungen in Hyperschall-Strömungen. Zur optimierten Auslegung der Prinzip-
modelle, die anschließend in Windkanalversuchen eingesetzt werden, kommt im nächsten
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Schritt ein numerisches Strömungssimulations-Verfahren zum Einsatz. Schließlich werden
die so ausgelegten Modelle in Parameterstudien im Hyperschall-Windkanal H2K des DLR
analysiert. Ziel ist dabei die Definition von optimalen Parametern für die Implementierung
der untersuchten Beeinflussungsmechanismen in Hyperschall-Einläufen.
Analytische
Abschätzung
Vorauslegung
(Prinzipmodelle)
Numerische
Strömungs-
simulation
Modell-
Optimierung
Windkanal-
Experimente
im H2K
Parameter-
Studien
Auswertung experimenteller und numerischer
Ergebnisse
Optimierung
mit Hilfe von ausgewählten Prinzipmodellen
DLR Einlaufmodell S02
Nachweis der Wirkungsgrad-Verbesserung
Bild 2.2 : Methodik des Vorgehens
Auf Basis der Auswertung der in Simulationen und Experimenten erhaltenen Ergebnisse er-
folgt eine weitere Optimierung der ausgewählten Beeinflussungsmethoden. Von Hamed [32]
wird in einer Übersicht über Stoß / Grenzschicht-Interaktionen und den Einsatz von Ab-
saugungen in Einläufen darauf hingewiesen, daß der Zugewinn an Druckrückgewinn und
Stabilität (im Hinblick auf das Betriebsverhalten) einher geht mit einem Verlust des durch-
gesetzten Gesamtmassenstroms sowie einer Erhöhung des Widerstandes. Daraus folgt die
Notwendigkeit zur Reduzierung des Absaugemassenstroms und einer effizienten Optimierung
der Absaugekonfiguration. Marsilio [54] dokumentiert in einer Analyse der Stabilität von
Wirbelstrukturen in Hyperschall-Einläufen den Einfluß der Rand- und Eckenwirbel auf die
Strömung im Einlauf. Daher erfolgt eine Erweiterung von ausgewählten Prinzipmodellen mit
Seitenwänden zur Untersuchung des dreidimensionalen Strömungsfeldes, speziell auch im
Zusammenhang mit Grenzschichtabsaugungen. Weiterhin werden verschiedene passive
Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen sowie die Strömung
an Kompressionsrampen betrachtet.
Letztendlich werden die mit Hilfe der Prinzipmodelle gewonnenen Erkenntnisse auf ein
Hyperschall-Einlaufmodell übertragen. Dazu stehen die Konfigurationen der DLR-Einlauf-
Familie S02 und hierbei speziell das Modell S02A zur Verfügung, das sich aufgrund seines
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Aufbaues und der zur Verfügung stehenden Meßtechnik gut zur Beurteilung der eingesetzten
Maßnahmen zur Verbesserung der Einlaufströmung eignet. Anhand von numerischen
Simulationen sowie Windkanalexperimenten wird die erreichte Wirkungsgradverbesserung
schließlich nachgewiesen.

3 Auslegung von Prinzipmodellen
Bei der Auslegung der Modelle wird ein möglichst zweidimensionales Strömungsfeld ange-
strebt. Damit ist zum einen ein effektiver Einsatz der vorhandenen Meßtechnik möglich, zum
anderen ermöglicht dies einen direkten Vergleich mit zweidimensionalen numerischen
Simulationen. Daher basieren die verwendeten Prinzipmodelle grundsätzlich auf dem Modell
einer flachen Platte mit spitzer Vorderkante, das entsprechend der jeweils zu untersuchenden
Methode zur Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Interaktion erweitert wird (Bild 3.1 zeigt
beispielhaft ein Prinzipmodell für die Untersuchungen zur Grenzschichtabsaugung).
Schrägstoß
Platteneinsatz
Modellrahmen
∆xAS Absaugespalt
Bild 3.1 : Skizze des Prinzipmodells zur Untersuchung der Grenzschichtabsaugung
Die Oberfläche der Modelle besteht in der Regel aus einem Material, das, im Hinblick auf die
Bestimmung von Wandwärmelasten mittels Infrarot-Thermographie, bei hoher Temperatur-
beständigkeit eine vergleichsweise geringe Temperatur- bzw. Wärmeleitfähigkeit aufweist.
Die hierzu verwendeten hochdichten Faserplatten (HDF) zeichnen sich durch eine hohe
Festigkeit sowie gute Verarbeitbarkeit bei hoher Maßtreue aus. Demgegenüber ermöglicht die
Verwendung des Kunststoffes Teflon (PTFA) aufgrund der nochmals geringeren Quer-
wärmeleitung im Material eine verbesserte Auflösung lokaler Wärmelastmaxima, weshalb bei
den meisten Untersuchungen in dieser Arbeit Modelle mit Teflon-Oberfläche verwendet
werden.
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3.1 Analytisches Verfahren zur Vorauslegung
Zur Vorbereitung der Untersuchungen wird zunächst für die Prinzipmodelle mit Absaugung
ein einfaches analytisches Verfahren entwickelt, mit Hilfe dessen die wesentlichen Einfluß-
parameter der Grenzschichtabsaugung aufzeigt werden. Diese Abschätzung der Funktions-
weise der Absaugung ermöglicht dadurch eine Vorauslegung der Modelle. Die Modelle
bestehen aus einem V2A-Grundrahmen, in den auf einer Trägerplatte variable Einsätze
montiert werden, was die Untersuchung verschiedener Absaugegeometrien ermöglicht. Als
Antrieb für die Grenzschichtabsaugung dient generell der Druckunterschied zwischen dem
statischen Druck auf der Modelloberfläche und dem wesentlich niedrigeren Druck im Nach-
lauf hinter der Modellhinterkante. In vorausgegangenen Euler-Rechnungen wurde dabei er-
mittelt, daß dieser Druckunterschied stets ausreichend groß ist, d.h. es wird stets kritisches
Druckverhältnis erreicht.
Ziel des analytischen Verfahrens ist es, eine Beziehung zu entwickeln, die den durch die Ab-
saugung abgeführten Massenstrom mit dem durch die Grenzschicht herangeführten Massen-
strom in Beziehung setzt, also:
mMassenstrohtGrenzschic
mMassenstroAbsauge
m
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−
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(3.1)
Die Strömung um das Modell kann vereinfacht wie in Bild 3.2 dargestellt beschrieben
werden. Die Wirkung der Absaugung hängt neben der geometrischen Gestaltung wesentlich
von der Druckdifferenz zwischen dem Eintritt des Absaugespaltes und dem Austritt des Ab-
saugekanals ab. Dabei bleibt der durch die Nachlaufströmung hinter dem Modell aufgeprägte
Druck pb am Austritt des Absaugekanals nahezu konstant.
2
3
β
β
γΑ
1
2
3
xA
BA
Ma
Re
LA
δ
(p0, T0)
pb
Position
Position
Position
Bild 3.2 : Modell der Strömung für die analytische Betrachtung
Der Druck ptA am Eintritt des Absaugekanals resultiert aus dem Druck auf der Plattenober-
fläche, der wiederum vereinfacht in Abhängigkeit der Position der Absaugung relativ zum
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Stoßauftreffort mit Hilfe von gasdynamischen Beziehungen bestimmt werden kann. Als be-
kannt werden die Strömungskonditionen der Anströmung vorausgesetzt, also die Machzahl
Ma∞ sowie die Reynoldszahl Re∞ und damit der Ruhedruck p0 sowie die Ruhetemperatur T0.
3.1.1 Grenzschichtmassenstrom
Zunächst wird der auf der Modelloberfläche durch die Grenzschicht herangeführte (auf die
Einheitsbreite bezogene) Massenstrom bestimmt:
)(um GGsG
∗
∞∞
δ−δρ=& (3.2)
Aus den gegebenen Strömungsgrößen (Ma∞, Re∞, ...) lassen sich mit Hilfe der Isentropen-
beziehungen (z.B. nach Liepmann / Roshko [50]) die statischen Größen der Anströmung
berechnen. Der aufgrund der Verdrängungswirkung der Grenzschicht an der Modellvorder-
kante entstehende Verdichtungsstoß bleibt dabei unberücksichtigt.
Die Grenzschichtdicke am Absaugespalt wird mit Hilfe eines Diagrammes nach van Driest
[94] (siehe Bild 3.3) bestimmt. Für die Ermittlung der Grenzschichtdicke aus dem Diagramm
wird die Reynoldszahl am Absaugespalt benötigt:
∞
∞∞
µ
ρ
=
As
x
xu
Re
A (3.3)
Darin läßt sich die dynamische Viskosität µ∞ nach Schlichting [80] mit der Sutherland-Regel
berechnen; die Lauflänge xA ist der Abstand von der Modellspitze bis zur Mitte des Absauge-
spaltes. Aufgrund der Tatsache, daß für die Modelloberfläche Materialien mit geringer
Wärmeleitfähigkeit eingesetzt werden, kann die Oberfläche grob angenähert als adiabat
betrachtet werden (Kurve 'Insulated Plate' im Diagramm).
Bild 3.3 : Laminare Grenzschichtdicke in Abhängigkeit von Machzahl und Reynoldszahl nach van
Driest [94]
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Für Überschallströmungen gibt Korkegi [40] eine Näherung zur Berechnung der Ver-
drängungsdicke δ* an:
)T kleinem beiLuft (für      95,0     ,   Ma
2
1
mit
121
-1 
s
2
GG
=ω
−κ
=χ



ω
+ω
χ
δ=δ ∗
(3.4)
Damit ergibt sich für den Grenzschichtmassenstrom:
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3.1.2 Absaugemassenstrom
Die Bestimmung des (auf die Einheitsbreite bezogenen) Absaugemassenstroms erfolgt nach
der Beziehung:
effektiv,AAsAA Bum ρ=& (3.6)
Dabei wird nach Schell [78] sowohl der Spaltwinkel als auch die Grenzschicht im Absauge-
spalt berücksichtigt. So ergibt sich für die Dichte im Absaugespalt:
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Darin stellt der Totaldruck am Absaugespalt den Mittelwert der Totaldrücke an der Spalt-
vorder- und -hinterkante ptv und pth, wie in Bild 3.4 gezeigt, dar.
Der Totaldruck an der Spaltvorderkante wird gleich dem Totaldruck an der Wand gesetzt2,
der wiederum abhängig ist von der Position des Absaugespaltes relativ zum Stoßauftreffort
(siehe Bild 3.2):
1,2,3 k Position der mit cpp k0tv == (3.8)
                                                
2 Der Totaldruck an der Wand entspricht aufgrund der Haftbedingung (Geschwindigkeit an der Wand gleich
Null) dem statischen Druck in der Grenzschicht (wobei gilt: ∂ps/∂y = 0).
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Bild 3.4 : Modell der Strömung am Absaugespalt
Die Konstante ck steht darin für das Verhältnis des Druckes in Abhängigkeit des Stoßauf-
treffortes relativ zum Absaugespalt, es gilt:
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Mit Hilfe der Isentropenbeziehungen, der Beziehung für das Druckverhältnis über einen
schrägen Verdichtungsstoß sowie dem Stoßwinkel σ und dem Umlenkwinkel β ergibt sich für
die Konstanten ck:
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Der Totaldruck an der Spalthinterkante wird durch die Summe aus dem Totaldruck an der
Wand (siehe Gleichung (3.8)) und dem Staudruck q, für den eine (skalare) Komponente in
Richtung des Absaugespaltes mit dem Winkel γA bestimmt wird, angenähert:
Ak0th sin qcpp γ+= (3.11)
Mit der Annahme, daß der Absaugespalt kritisch durchströmt wird, läßt sich der Staudruck
berechnen:
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Die Strömungsgeschwindigkeit im Absaugespalt wird mit derselben Annahme (MaA = 1)
angenähert:
0A T1
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Bei der Berechnung des Absaugemassenstroms wird der effektive Kanalquerschnitt im Ab-
saugespalt verwendet, d.h. es werden die Grenzschichten auf den Absaugespaltwänden
berücksichtigt:
∗δ−= AAeffektiv,A 2BB (3.14)
Die Verdrängungsdicke bzw. die Grenzschichtdicke im Absaugespalt mit der Länge LA wird
mit Hilfe der Blasius-Lösung3 bestimmt:
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Damit ergibt sich für den Absaugemassenstrom:
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3 Es sei darauf hingewiesen, das diese Vorgehensweise eine starke Vereinfachung darstellt, da sich aufgrund
der geringen Länge des Absaugespaltes in der Regel keine ausgebildete Grenzschichtströmung einstellen
wird. Diese Vereinfachung ermöglicht jedoch eine Formalisierung des hier vorgestellten Verfahrens.
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3.1.3 Massenstromverhältnis
Mit Hilfe des Massenstromverhältnisses, das entsprechend Gleichung (3.1) als Verhältnis des
Absaugemassenstroms zu dem durch die Grenzschicht herangeführten Massenstrom definiert
ist, läßt sich die Effizienz der Absaugung anhand des Anteils des abgesaugten Grenzschicht-
massenstromes beurteilen. Mit den Gleichungen (3.5) und (3.16) gilt für das Massenstrom-
verhältnis Φ:
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Darin enthalten sind die Konstanten ck nach Gleichung (3.10) sowie:
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Das Massenstromverhältnis Φ ist damit abhängig von den Anströmbedingungen, d.h. der
Machzahl Ma∞ und der Reynoldszahl Re∞, der Position des Absaugespaltes relativ zum Stoß-
auftreffort sowie der Grenzschichtdicke auf der Modelloberfläche und im Absaugespalt. Diese
Grenzschichtdicken lassen sich wiederum mit Hilfe des hier vorgestellten analytischen Ver-
fahrens direkt auf geometrische Parameter der Absaugung zurückführen, d.h. auf den Abstand
der Absaugung zur Modellvorderkante xA, die Spaltbreite BA, die Spaltlänge LA sowie den
Spaltwinkel γA.
Bild 3.5 zeigt das Massenstromverhältnis Φ in Abhängigkeit der Spaltbreite BA für drei ver-
schiedene Spaltwinkel (γA = 20°, 45° und 90°) an den drei möglichen Positionen des Ab-
saugespaltes relativ zum Stoßauftreffort. Als Anströmbedingungen wurden Ma∞ = 6 und
Re∞ = 4·10
6 /m gewählt, der Absaugespalt hat einen Abstand von xA = 0,21 m zur Modell-
vorderkante, die stoßerzeugende Strömungsumlenkung beträgt β = 10° (diese Werte ent-
sprechen typischen, in Windkanal-Experimenten verwendeten Größen).
Nach Bild 3.5 ergibt sich das größte Massenstromverhältnis an Position 3, d.h. die günstigste
Position des Absaugespaltes liegt in Strömungsrichtung hinter dem Stoßauftreffort. Im
Rahmen der Gültigkeit der getroffenen vereinfachten Annahmen läßt sich schlußfolgern, daß
aufgrund des Einflusses sowohl der Spaltlänge als auch des Spaltwinkels bei kleinen Spalt-
breiten für große Spaltwinkel ein höheres Massenstromverhältnis erzielt wird (dominierender
Einfluß: kurze Spaltlänge), wogegen sich bei großen Spaltbreiten mit kleinen Spaltwinkeln
18 Auslegung von Prinzipmodellen
höhere Massenstromverhältnisse einstellen lassen (der dominierende Einfluß ist hier die
geringe Strömungsumlenkung). Um ein Massenstromverhältnis von Φ = 1 zu erreichen4, ist
für die vorgegebenen Bedingungen als minimal notwendige Spaltbreite BA ≈ 4,5 mm bei
einem Spaltwinkel γA von 45° zu wählen.
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Bild 3.5 : Massenstromverhältnis Φ in Abhängigkeit der Spaltbreite BA für verschiedene Spalt-
winkel γA und Stoßauftreffpositionen
3.2 Modelloptimierung mittels numerischer Simulationen
Im Zuge steigender Leistungsfähigkeit moderner Rechenanlagen kommen in zunehmendem
Umfang numerische Verfahren zur Strömungssimulation zur Anwendung. Diese Simula-
tionsmethoden lösen die bekannten komplexen Strömungsgleichungen in diskretisierter Form.
Numerische Simulationen liefern ein sehr detailliertes Bild der Strömung und tragen damit zu
einem besseren Verständnis der strömungsphysikalischen Vorgänge bei. Insbesondere an
Stellen, die für die klassische Meßtechnik nur schwer oder gar nicht erfaßbar sind (hier z.B.
das Innere des Absaugespaltes oder das Innere des Einlaufes), stellt die Simulation ein wert-
volles Hilfsmittel dar. Von besonderem Nutzen ist die Anwendung von Strömungsrechnungen
auch bei der Vorbereitung und Durchführung von Windkanalversuchen. So können Simu-
lationen zur effizienten Versuchsplanung sowie zur Überprüfung der Modellauslegung ver-
wendet werden.
                                                
4 Φ = 1 bedeutet, daß der gesamte durch die Grenzschicht herangeführte Massenstrom abgesaugt wird (ideali-
sierte Modellvorstellung).
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3.2.1 Methode der Finiten Elemente
Im Rahmen dieser Arbeit wird ein zweidimensionales Strömungssimulationsverfahren nach
der Methode der Finiten Elemente (FEM) verwendet, welches am Lehr- und Forschungs-
gebiet 'Betriebsverhalten der Strahlantriebe' der RWTH Aachen entwickelt wurde (siehe
Vornberger [95] und Rick [73]). Die Methode der Finiten Elemente wurde ursprünglich für
Probleme der Strukturmechanik (siehe z.B. Rannacher [71], Zienkiewitz [103]) entwickelt, in
jüngerer Zeit wird sie aber auch für Strömungsberechnungen eingesetzt (vgl. z.B. Krause
[44], Morgan & Peraire [56], Roache [75]). Das hier verwendete Verfahren (FLOW) erlaubt
durch die Verwendung unstrukturierter Berechnungsnetze ein hohes Maß an geometrischer
Flexibilität sowie ein gutes Auflösungsvermögen, speziell in Verbindung mit der Möglichkeit
zur Adaption der Netze an die Strömungsverhältnisse.
Erhaltungsgleichungen
In den Grundgleichungen der Strömungsmechanik ist die Erhaltung von Masse, Impuls und
Energie formuliert. Bei Strömungen mit stark reibungsdominierten Phänomenen ist es not-
wendig, die Navier-Stokes-Gleichungen zu lösen, welche die instationäre Strömung eines
viskosen, wärmeleitenden kompressiblen Fluides beschreiben. Diese lauten in ebenen karte-
sischen Koordinaten bei differentieller Schreibweise für den zweidimensionalen Fall:
0
y
G
x
F
t
U
=
∂
∂
+
∂
∂
+
∂
∂
(3.19)
Darin sind U der Lösungsvektor mit den Erhaltungsgleichungen für Masse, x-Impuls, y-
Impuls und totale innere Energie, F und G die aus konvektiven und diffusiven Anteilen zu-
sammengesetzten Flußvektoren:
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Zur Schließung des Gleichungssystems sind noch weitere Beziehungen notwendig. Die totale
innere Energie E setzt sich aus innerer Energie e und kinetischer Energie zusammen:
( )22 vu
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eE ++= (3.21)
Für die Rechnungen wird als Strömungsmedium in der Regel Luft verwendet. Unter der An-
nahme von Luft als thermisch und kalorisch idealem Gas ergeben sich die thermische und
kalorische Zustandsgleichung:
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Mit Hilfe der Stokes'schen Hypothese wird der innere Spannungszustand des Fluides mit dem
Geschwindigkeitsfeld verknüpft:
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Darin wird die temperaturabhängige Viskosität µ, in Abhängigkeit des Temperaturbereiches,
über eine lineare Beziehung bzw. über die Sutherland-Beziehung bestimmt:
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Der Wärmeleitkoeffizient wird unter der Annahme konstanter Prandtl-Zahl (für Luft:
Pr = 0,72) berechnet:
Pr1
R µ
−κ
κ
=λ (3.25)
Unter Vernachlässigung der Spannungsterme sowie der Wärmeleitung in den Navier-Stokes-
Gleichungen erhält man die sogenannten Euler-Gleichungen, welche die reibungsfreie Strö-
mung eines Fluides beschreiben.
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Numerisches Verfahren
Die Navier-Stokes-Gleichungen (3.19), ein System gekoppelter partieller Differential-
gleichungen, das nicht analytisch lösbar ist, lassen sich mit Hilfe der Methode der Finiten
Elemente approximativ lösen. Die Diskretisierung erfolgt dabei durch Integrale der Erhal-
tungsgleichungen in Divergenzform multipliziert mit einer Gewichtungsfunktion. Dazu wird
das Berechnungsgebiet Ω in sich nicht überlappende finite Teilgebiete (Elemente) Ωe unter-
teilt, in denen sich der gesuchte Lösungsvektor U durch einen sich linear ändernden
Approximationsvektor Û annähern läßt (Bild 3.6).
Knoten JΩe Ωe
U Û
Bild 3.6 : Lösungsvektor U und linearer Approximationsvektor Û
Die Approximationsfunktion Û wird mittels schrittweise linearer Ansatzfunktionen NJ dar-
gestellt, wobei NJ nur in den mit dem Knoten J verbundenen Elementen ungleich Null ist:
JKnoten  am UUmit NUUˆ J
J
JJ == ∑ (3.26)
Das hier verwendete Verfahren zur Lösung der Erhaltungsgleichungen verwendet einen ex-
pliziten Taylor-Galerkin-Algorithmus, der von Donea [15] aus dem klassischen Lax-
Wendroff-Schema (siehe z.B. Wendt [97]) entwickelt wurde. Die zeitliche Diskretisierung
erfolgt dabei durch eine Taylor-Reihenentwicklung 2. Ordnung:
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Von Löhner [53] wurde eine Formulierung als Zweischrittverfahren vorgenommen:
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Darin kann der Klammerausdruck als Zwischenlösung 2
1
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1
n
tt
+
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gefaßt werden. Mit Hilfe der Navier-Stokes-Gleichung (3.19) lassen sich die Zeitableitungen
durch Ortsableitungen ersetzen:
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Somit ergeben sich der erste (Prädiktor-) sowie der zweite (Korrektor-) Schritt des Zwei-
schrittverfahrens:
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Die Diskretisierung dieser Gleichungen erfolgt nach der Galerkin-Methode der gewichteten
Residuen. Der Prädiktor-Schritt lautet dann in elementweiser Formulierung:
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Die diffusiven Flüsse bleiben im Prädiktor-Schritt zunächst unberücksichtigt, sie werden im
Korrektor-Schritt mit Hilfe von stetigen, schrittweise linearen Ansatzfunktionen erfaßt:
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Das Randintegral ∫ Γed  wird nur für die Ränder des Berechnungsgebietes gelöst, im Ge-
bietsinneren läßt sich das Gleichungssystem (unter Vernachlässigung des Randintegrals) als
Matrizengleichung darstellen:
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Zusammenfassend kann der Prädiktor-Schritt, wie in Bild 3.7 dargestellt, als Bilanzierung der
Flüsse für jedes Element an den drei Elementknoten veranschaulicht werden. Es werden die
Erhaltungsgrößen im Elementschwerpunkt des Elementes e aus den Werten zum Zeitpunkt
ntt =  sowie den über die Elementränder hinzukommenden konvektiven Flüssen gebildet. Der
Korrektor-Schritt läßt sich dann als Bilanzierung der elementgemittelten Flüsse der am
Knoten beteiligten Elemente beschreiben.
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Bild 3.7 : Bilanzierung beim Prädiktor- (links) und Korrektor-Schritt (rechts)
Stabilität und Dämpfung
Bei einer Verkleinerung der Zeitschritte (∆t → 0) muß die Lösung der Differenzengleichung
gegen die Lösung der Differentialgleichung konvergieren. Gleiches gilt für eine Verkleine-
rung der Elementgröße (∆x, ∆y → 0). Bedingung für diese Konvergenz ist die numerische
Stabilität des Berechnungsschemas, welche für lineare Gleichungen ohne Ränder im Courant-
Friedrichs-Levy-Kriterium formuliert ist. Bei stationären Strömungen, wie sie im Rahmen
dieser Arbeit ausschließlich betrachtet werden, ergibt sich mit der kleinsten Elementhöhe
he,min als maximal möglicher Zeitschritt (siehe Vornberger [95]):
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Anschaulich heißt dies, daß mit der Beschränkung nach dem CFL-Kriterium die Information,
die mit der Geschwindigkeit avu 22 ++  transportiert wird, pro Zeitschritt nur einen Kno-
tenpunktabstand weitergetragen wird. Zur Erhöhung der Konvergenzgeschwindigkeit sollte
sich die CFL-Zahl so weit wie möglich dem stabilitätsbedingten Grenzwert annähern.
Durch die fehlende physikalische Viskosität werden bei der Berechnung reibungsfreier Strö-
mungen Diskontinuitäten (wie z.B. Verdichtungsstöße) als sprunghafte Veränderungen in den
Strömungsgrößen wiedergegeben. Auch bei reibungsbehafteten Rechnungen beschränkt sich
die Ausdehnung solcher Diskontinuitäten auf einen sehr schmalen Bereich, der in der Regel
mit der vorhandenen Netzdichte nur unzureichend aufgelöst werden kann und somit als
Unstetigkeit betrachtet werden muß. Bei Verfahren höherer Ordnung führt dies zu
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numerischen Instabilitäten, welche die Lösung beeinträchtigen und zur Divergenz führen
können.
Zur Erfassung von Diskontinuitäten im Berechnungsfeld stellt die Einführung einer künst-
lichen Viskosität eine einfache und bewährte Methode dar, wobei der Einfluß der künstlichen
Zähigkeit auf den Bereich der Unstetigkeitsstelle beschränkt bleiben sollte. Realisiert wird
dies über eine Kopplung der künstlichen Viskosität an signifikante Strömungsgrößen. In dem
hier verwendeten Verfahren wird eine von Peraire [67] vorgeschlagene Art der numerischen
Dämpfung5 verwendet, in der als künstliche Zähigkeit eine Form der räumlich gemittelten
und normierten zweiten Ableitung des Druckes verwendet wird.
Konvergenzbeschleunigung
Bei der Berechnung stationärer Strömungen lassen sich für das hier verwendete explizite Be-
rechnungsschema verschiedene Verfahren zur Konvergenzbeschleunigung verwenden. So
stellt die notwendige Invertierung der konsistenten Massenmatrix M in Gleichung (3.33), ins-
besondere bei der Verwendung unstrukturierter Netze, erhebliche Ansprüche an die Rechner-
kapazität (hinsichtlich Speicherplatz und Rechenzeit). Aus diesem Grund wurde von Donea
[15] die Verwendung einer diagonalisierten Massenmatrix (Lumped Mass Matrix) vorge-
schlagen, welche die iterative Lösung des Gleichungssystems ohne Speicherung der Gesamt-
matrix ermöglicht.
Aus dem CFL-Kriterium ist ersichtlich, daß die Größe des Zeitschrittes mit den Element-
abmessungen verknüpft ist, wobei sich die maximal mögliche Zeitschrittweite am kleinsten
Element orientiert. Dies führt bei der Verwendung von unstrukturierten Netzen mit hohen
lokalen Netzdichten zu sehr kleinen Zeitschritten, die neben einem hohen Rechenzeitbedarf
auch Konvergenzproblemen zur Folge haben, da in großen Elementen die CFL-Zahl dann
sehr klein sein kann. Daher wird bei stationären Berechnungen ein lokaler Zeitschritt ver-
wendet, der sich aus der lokalen Elementgröße ergibt:
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Hiermit wird eine nahezu konstante CFL-Zahl unabhängig von der lokalen Elementgröße im
gesamten Berechnungsgebiet realisiert und damit die Konvergenzgeschwindigkeit erheblich
gesteigert. Diese Vorgehensweise ist natürlich auf stationäre Lösungen beschränkt, im
Rahmen dieser Arbeit werden jedoch ausschließlich stationäre numerische Simulationen
betrachtet.
Eine weitere Möglichkeit zur Konvergenzbeschleunigung besteht bei der Berechnung von
adiabaten stationären Strömungen ohne innere Wärmeproduktion, bei denen die Total-
enthalpie ht konstant bleibt. Durch die Verwendung einer Enthalpiedämpfung läßt sich errei-
chen, daß sich die zu erwartende konstante Totalenthalpie schneller im Berechnungsgebiet
                                                
5 Hierbei handelt es sich um eine Adaptation der klassischen Formulierung von MacCormack auf die Methode
der Finiten Elemente.
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einstellt als allein über den Konvergenzprozeß der Energiegleichung. Die Dämpfung der
Totalenergie erfolgt über eine Korrektur der berechneten Totalenthalpie:
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Darin stellt γ einen Relaxationsfaktor zur Gewichtung zwischen der lokalen Totalenthalpie ht
und der zu erwartenden konstanten Totalenthalpie ht∞ dar.
FCT-Schema
Die Verwendung einer künstlichen Viskosität ermöglicht die effiziente Berechnung von kom-
pressiblen Strömungen bis zu maximalen Machzahlen von ca. Ma ≈ 3. Bei Strömungen mit
höheren Machzahlen und komplexen Stoßsystemen, wie sie speziell im Hyperschallbereich
auftreten, wird die Anpassung der künstlichen Zähigkeit problematisch und kann zu ver-
schmierten oder oszillationsbehafteten Stoßauflösungen führen. Das hier vorgestellte FEM-
Verfahren verwendet daher für die Simulation von Hyperschall-Strömungen ein mehrdimen-
sionales Flux Corrected Transport Schema (siehe z.B. Boris [4], Löhner [52]), das mit dem
für Finite Differenzen oder Finite Volumen Verfahren eingesetzten TVD-Schema zur Berech-
nung der numerischen Flüsse vergleichbar ist.
Numerische Verfahren höherer Ordnung neigen in der Nähe größerer Gradienten zu Oszilla-
tionen, wogegen Verfahren erster Ordnung zwar i.d.R. eine monotone Auflösung solcher
Strömungseffekte ermöglichen, sich aufgrund ihrer geringen Genauigkeit allerdings nicht
sinnvoll zur Strömungsberechnung eignen. Das FCT-Konzept basiert nun, ähnlich dem soge-
nannten MUSCL-Ansatz, auf der Berechnung eines konservativen antidiffusiven Flusses, der
als gewichtetes Mittel der Flüsse eines Schemas erster Ordnung (Lösungsvektor Ul) und eines
Schemas höherer Ordnung (Lösungsvektor Uh) verwendet wird (siehe auch Rick [73]):
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Anschaulich dargestellt bedeutet dies, daß mit Hilfe des FCT-Schemas ein Verfahren höherer
Ordnung so mit einem Verfahren erster Ordnung gekoppelt wird, daß in Gebieten mit hohen
Gradienten eine monotone Auflösung erzielt wird, d.h. C wird 0, während sich im übrigen
Berechnungsgebiet ohne starke Gradienten eine Lösung höherer Ordnung (C = 1) einstellt.
Randbedingungen
Zur Schließung des Differentialgleichungssystems müssen die Randintegrale analog
Gleichung (3.32) auf den Gebietsrändern gelöst werden. Diese stellen entweder strömungs-
führende Berandungen (wie z.B. feste Wände) oder aber Ein- und Ausströmränder dar. Bei
festen Wänden muß eine Unterscheidung des Wandtypus vorgenommen werden. Bei der
Berechnung von reibungsfreien Gebietsrändern bzw. bei Symmetrierändern wird die kinema-
tische Strömungsbedingung angesetzt: die Strömung verläuft parallel zur Wandkontur, die
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Normalkomponente der Geschwindigkeit an der Wand ist gleich Null. Bei reibungsbehafteten
Wänden gilt die Haftbedingung, d.h. die Gesamtgeschwindigkeit an der Wand ist gleich Null,
der Totaldruck an der Wand entspricht dem statischen Druck am Rand der sich an der Wand
ausbildenden Grenzschicht.
Der Totalzustand sowie der Massenstrom wird der zu berechnenden Strömung über die Ein-
und Ausströmränder aufgeprägt. Ferner beeinflussen diese Ränder in starkem Maße das Kon-
vergenzverhalten der Lösung. Im Falle konstanter Strömungsgrößen am Ein- bzw. Ausström-
rand reduzieren sich die Erhaltungsgleichungen zu einer eindimensionalen Transport-
gleichung:
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Daraus lassen sich die Eigenwerte λ sowie die korrespondierenden charakteristischen Varia-
blen W der Matrix A ermitteln:















⋅ρ
+−



⋅ρ
+
−ρ
=










−
+
=λ
a
p
u
2
1
a
p
u
2
1
v
a
p
W,   
au
au
u
u
2
(3.39)
Das Vorzeichen der Eigenwerte gibt die Richtung des Informationstransportes der zugehö-
rigen charakteristischen Variable an. In Abhängigkeit der Strömungsgeschwindigkeit fließt
dabei die in den charakteristischen Variablen enthaltene Information in das Berechnungs-
gebiet hinein bzw. aus diesem heraus. Wie in Bild 3.8 dargestellt sind somit bei Unterschall-
strömungen am Eintrittsrand drei und am Austrittsrand eine Randbedingung nötig, bei Über-
schallströmungen sind vier Randbedingungen am Eintrittsrand erforderlich, die Randwerte am
Austrittsrand werden aus dem Strömungsfeld extrapoliert.
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Bild 3.8 : Charakteristische Richtungen der Randbedingungen
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Netzgenerierung
Bei numerischen Strömungsrechnungen ist die Qualität der Lösung sowie die erforderliche
Rechenleistung (im Hinblick auf Rechenzeit und Speicherplatzbedarf) in hohem Maße von
der Qualität des Netzes abhängig. Aufgrund der verfahrensimmanenten lokalen Koordinaten-
transformation in jedem Element ist die Methode der Finiten Elemente besonders prä-
destiniert für die Verwendung von unstrukturierten Netzen. Dieser Netztypus besitzt den
Vorteil einer relativ einfachen Vernetzung komplexer Randgeometrien sowie der Möglich-
keit, lokal hohe Diskretisierungsdichten zu erreichen. Somit sind unstrukturierte Netze ideal
für die Analyse kompressibler Strömungen mit hohen Gradienten der Strömungsgrößen in
lokal eng begrenzten Gebieten (wie z.B. Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen).
Der in dieser Arbeit verwendete Netzgenerator (siehe Greza [26]) arbeitet nach der Genera-
lized Advancing Front Methode, bei der die Vernetzung mittels einer vom Gebietsrand ins
Innere fortschreitenden Front durch gleichzeitige Erzeugung von Knoten und Elementen er-
folgt. Dazu muß ein sogenanntes Hintergrundnetz vorhanden sein, aus dem die Parameter zur
Steuerung der lokalen Elementgeometrie ermittelt werden. Bei der Erstgenerierung eines
Netzes ist dieses Hintergrundnetz mit der entsprechenden Netzparameterverteilung (die
bereits eine erste Anpassung auf die erwarteten Strömungsphänomene erlaubt) vom Benutzer
vorzugeben.
Da bei der automatischen Generierung unstrukturierter Netze vereinzelt stark deformierte
Elemente entstehen können, welche die Qualität der Lösung herabsetzen oder sogar zur
Divergenz führen, ist in dem verwendeten Netzgenerator eine dreistufige Netzglättung im-
plementiert. In der ersten Stufe werden die Elementverbindungen dahingehend angepaßt, daß
jeder Knoten von sechs Elementen umgeben ist. Die zweite Stufe beinhaltet eine Verschie-
bung der Knoten gemäß einer Federsystemanalogie. Ein geometrisches Glättungsverfahren
bildet die dritte Stufe, wobei jeder Knoten in den geometrischen Schwerpunkt der ihn umge-
benden Knoten verschoben wird.
Zur Auflösung von Grenzschichten in reibungsbehafteten Strömungen reicht die Netzdichte
unstrukturierter Netze im wandnahen Bereich oftmals nicht aus. Darüber hinaus erfordert, im
Falle der Berechnung turbulenter Strömungen, der Einsatz entsprechender Wandfunktionen
zur Berechnung der turbulenten Grenzschicht die Verwendung regelmäßiger, ‘strukturierter‘
Netze, wodurch eine extrem feine Netzauflösung in Wandnähe vermieden werden kann.
Daher ist im Netzgenerator ein Algorithmus zur Erzeugung strukturierter Unternetze, die aus
tangential zur Wand gestreckten, gestapelten Dreieckselementen bestehen, integriert (Bild
3.9). Neben der Vorgabe der Elementanzahl normal zur Wand und der Höhe des Unternetzes
ist der geometrische Progressionsfaktor für die Entwicklung der Knotenpunktabstände im
Unternetz wählbar, wodurch eine Anpassung der Netzdichte an den Verlauf typischer Grenz-
schichtprofile erfolgen kann. In dieser Arbeit werden die strukturierten Unternetze dazu ver-
wendet, die Netzdichte im Bereich der (laminaren) Grenzschichten zu erhöhen und damit eine
bessere Auflösung der interessierenden Strömungsphänomene zu erhalten.
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Bild 3.9 : Beispiel eines hybriden Netzes (unstrukturiertes Netz mit integriertem strukturierten
Unternetz an einem Gebietsrand)
Ein wesentlicher Vorteil von unstrukturierten Netzen ist die Möglichkeit zur Netzadaption,
d.h. zur Anpassung des Berechnungsnetzes an die vorhandene Strömungslösung (siehe z.B.
Peraire [68]). Dadurch läßt sich beispielsweise die Netzdichte in Gebieten mit hohen
Gradienten einer Strömungsgröße (z.B. in der Nähe eines Verdichtungsstoßes) stark erhöhen,
wogegen in Gebieten mit kleinen Gradienten (z.B. im Bereich der ungestörten Anströmung)
die Netzdichte deutlich reduziert wird. Somit stellt das Rechennetz bereits einen Teil der
Lösung dar, da sich an der Netztopologie makroskopische Strömungseffekte wie z.B. Stöße
erkennen lassen.
Bei dem hier verwendeten Verfahren erfolgt die Netzadaption mittels einer Netzneugene-
rierung (Remeshing) auf Basis einer Fehleranalyse der vorgegebenen Lösung, wobei das
existierende Netz als Hintergrundnetz (s.o.) für die Neugenerierung dient. Dazu wird eine
skalare Strömungsgröße, wie z.B. Machzahl oder Dichte, als Schlüsselvariable verwendet, auf
deren Basis eine Fehlerindikation durchgeführt wird. Ergebnis der Netzneugenerierung ist
dann ein entsprechend der Gradientenverteilung der gewählten Strömungsgröße verfeinertes
bzw. vergröbertes Netz, in dem die Gesamtanzahl der Elemente über die Vorgabe der Netzpa-
rameter im Hintergrundnetz (wie z.B. maximale und minimale Elementgröße) gesteuert wird.
Bild 3.10 zeigt ein einfaches Beispiel für ein lösungsadaptives Remeshing anhand einer
reibungsfreien Schrägstoßreflexion. Deutlich zu erkennen ist, daß ausgehend von dem sehr
groben Startnetz mit jedem Remeshing mehr Elemente entlang des Stoßes versammelt
werden, wogegen die Netzdichte im übrigen Berechnungsgebiet abnimmt. Darüber hinaus
wurde eine Streckung der Elemente vorgenommen, so daß die Elemente in Stoßnähe quer
zum Stoß abgeflacht werden und somit eine höhere Elementanzahl ermöglichen, wogegen
längs zum Stoß durch die Elementstreckung weniger Elemente angeordnet werden. Damit läßt
sich dem Umstand Rechnung tragen, daß die Gradienten (hier z.B. der Dichte) quer zum Stoß
sehr groß, längs dazu jedoch gering sind.
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Startnetz 1. Remeshing
2. Remeshing 3. Remeshing
Bild 3.10 : Beispiel des adaptiven Remeshings anhand einer reibungsfreien Schrägstoßreflexion
3.2.2 Validierung des numerischen Verfahrens
In Kooperation mit der französischen Luft- und Raumfahrt-Forschungseinrichtung Office
National d'Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA) wurde das in dieser Arbeit ver-
wendete FEM-Verfahren validiert. Dazu diente ein in der Abteilung für Experimental- und
Grundlagen-Aerodynamik bei Prof. Délery entwickeltes Modell, welches zur Überprüfung
der Qualität von Strömungslösern im Hinblick auf laminare Hyperschall-Strömungen mit
massiver Grenzschichtablösung geeignet ist (siehe Chanetz [6]). Das Modell (Bild 3.11),
welches zur Vermeidung von Kanteneinflüssen rotationssymmetrisch ausgeführt ist, wurde im
Low-Density Blow-Down-Windkanal R5Ch der ONERA in Chalais-Meudon in ver-
schiedenen Meßreihen bei einer Machzahl von Ma∞ = 9,9 und einer Reynoldszahl von
Re∞ = 186.000 /m untersucht [8].
Ma = 10
l = 170 m
m∅ = 65 mm
β = 30°
Bild 3.11 : Rotationssymmetrisches Prinzipmodell der ONERA
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Aufgrund der rotationssymmetrischen Form des ONERA-Prinzipmodelles müssen die Navier-
Stokes-Gleichungen (3.19) auf den rotationssymmetrischen Fall erweitert werden:
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Darin sind der Lösungsvektor U sowie der Flußvektor F analog Gleichung (3.20). Gegenüber
dieser Gleichung ändert sich allerdings die Definition des Flußvektors G, weiterhin kommt
der Quellterm Q hinzu (siehe z.B. allgemein Liepmann / Roshko [50], für die Anpassung auf
Finite Elemente Verfahren Löhner [51], Ramamurti [70]):
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Ebenso ändern sich die Spannungsterme gegenüber Gleichung (3.23):
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Die Diskretisierung der Erhaltungsgleichungen erfolgt wiederum nach dem in Kapitel 3.2.1
beschriebenen Taylor-Galerkin-Verfahren in Zweischritt-Formulierung. Dabei ist zu be-
achten, daß das Randintegral in Gleichung (3.32) auf der Rotationsachse (also für r = 0)
gleich Null sein muß, da die Achse keinen Symmetrierand analog dem Symmetrierand bei
zweidimensionalen Rechnungen darstellt. Da die (Fernfeld-) Anströmung per Definition stets
parallel zur Rotationsachse ist, wird der Symmetrie an der Rotationsachse bereits durch das
Lösungsverfahren Rechnung getragen (bei der Rotationsachse handelt es sich nicht um einen
äußeren Gebietsrand, sondern gewissermaßen um das Gebietsinnere).
Zur Überprüfung der durchgeführten Änderungen am Berechnungscode wurden zunächst
einige einfache Testfälle, wie die Umströmung eines Kegels im Über- und Hyperschall,
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simuliert. Diese Testrechnungen zeigen eine sehr gute Übereinstimmung z.B. im Hinblick auf
makroskopische Strömungseffekte (Stoßlagen u.ä.). Daran anschließend wurde die optimale
Netztopologie für das ONERA-Modell ermittelt, welches räumliche Konvergenz bei minimal
erforderlicher Elementanzahl (und damit minimalem Rechenzeit- und Speicherplatzbedarf)
garantiert. Räumliche Konvergenz bedeutet in diesem Zusammenhang, daß mit Netzen gerin-
gerer Auflösung keine befriedigende Lösung berechnet werden kann, während eine Erhöhung
der Netzauflösung zu keiner weiteren Steigerung der Lösungsqualität führt. Das für die
Berechnungen ausgewählte hybride Netz beinhaltet ca. 62.000 Elemente, wobei das struktu-
rierte Unternetz eine Auflösung von 40 Elementen normal zur (isothermen) Modellwand zur
Verfügung stellt.
Die Validierung der Simulationsergebnisse erfolgt anhand von mit dem ONERA-Modell er-
mittelten Meßergebnissen. Das Strömungsfeld um das Modell läßt sich aufgrund der geringen
Dichte der Strömung nicht mittels klassischer Schlieren-Visualisierung sichtbar machen, statt
dessen kommt ein Electron Beam Fluorescence (EBF) Verfahren zum Einsatz. Die Be-
stimmung der Größe des Ablösegebietes erfolgt mit Hilfe eines Ölanstrichverfahrens. Ferner
werden die Druckverteilung sowie die Wärmeströme auf der Modelloberfläche gemessen.
Normal zur Modelloberfläche wird die Dichteverteilung mit einem vom Institute of Thermo-
physics in Novosibirsk bereitgestellten X-Ray-Verfahren bestimmt.
Darüber hinaus stehen zum Vergleich die Ergebnisse von Berechnungen mit anderen Rechen-
verfahren zur Verfügung [7]. Bei der ONERA wurden Simulationen des Testfalles mit dem
Strömungslöser FLU3M durchgeführt. Die Abteilung für Experimental- und Grundlagen-
Aerodynamik entwickelte mit NASCA einen impliziten Löser zur Berechnung von rotations-
symmetrischen Strömungen [1]. An der Universität Rom wurde das Strömungsfeld um das
ONERA-Modell mit dem Finite Volumen Verfahren HIG-2XP berechnet. Alle diese Navier-
Stokes-Verfahren verwenden zur Gebietsdiskretisierung strukturierte Netze. Aufgrund der
geringen Dichte der Strömung eignet sich der Testfall auch für die Berechnung mit Realgas-
Methoden. In diesem Fall kam ein von der NASA entwickeltes Direct Simulation Monte-
Carlo (DSMC) Verfahren zum Einsatz.
Aufgrund der vollständig laminaren Strömung, die durch den Low-Density-Kanal gewähr-
leistet wird, führt der starke Umlenkwinkel von β = 30° am Kegel (siehe Bild 3.11) zu einer
großflächigen Ablösung der Grenzschicht auf der Modelloberfläche. Die Ablöselinie liegt
dabei weit vor dem Beginn des Kegels auf dem Zylinder, die Wiederanlegelinie befindet sich
auf der Schräge des Kegels. Die Ausbildung der Ablöseblase erzeugt aufgrund der Um-
lenkung der Strömung einen schrägen Verdichtungsstoß. An der Wiederanlegelinie führt die
erneute Strömungsumlenkung zur Ausbildung eines weiteren Stoßes. Diese beiden Stöße
interagieren in etwa auf der Höhe des Kegelendes mit dem von der Modellspitze kommenden
Vorderkantenstoß. Bild 3.12 zeigt die mit dem FEM-Verfahren FLOW berechnete Machzahl-
verteilung, den Reibungsbeiwert cf sowie das zur Berechnung verwendete, adaptierte hybride
Netz.
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Bild 3.12 : Mit Hilfe des FEM-Verfahrens auf einem hybriden Netz berechnete Machzahlverteilung
und Reibungsbeiwerte cf auf dem ONERA-Modell bei Ma∞ = 9,9, Re∞ = 186.000 /m
Zur Validierung des FEM-Verfahrens (FLOW) werden hier exemplarisch der Reibungs-
beiwert cf, der Druckbeiwert cp sowie die Stantonzahl St auf der Modelloberfläche ausge-
wählt. Zum Vergleich dienen dabei neben den entsprechenden Meßwerten die Simulations-
ergebnisse mit den Verfahren NASCA und HIG-2XP (für weitere Vergleiche z.B. mit dem
Verfahren FLU3M oder dem DSMC-Verfahren siehe auch [82]). Bei der Auftragung des
Reibungsbeiwertes lassen sich Bereiche mit abgelöster Grenzschicht an einem Absinken des
Wertes unter Null erkennen, die Nulldurchgänge stellen dabei Ablöse- bzw. Wiederanlegeorte
dar. Die Übereinstimmung zwischen den verschiedenen numerischen Verfahren bei der
Berechnung von cf ist sehr gut (Bild 3.13), die Simulationen geben auch die Lage der Ablöse-
und Wiederanlegelinie im Rahmen der Meßgenauigkeit gut wieder.
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Bild 3.13 : Berechneter Reibungsbeiwert cf sowie Lage der Ablöseblase auf dem ONERA-Modell
In Bild 3.14 ist der gemessene sowie der mit verschiedenen Verfahren berechnete Druck-
beiwert cp auf der Kontur des Modells dargestellt. Unmittelbar vor Beginn der Ablöseblase
steigt der Druckbeiwert an, um in Höhe des Kegelbeginns ein Plateau aufzuweisen. Auf dem
Kegel steigt der Druck stark an und fällt aufgrund der Expansion beim Übergang auf den
Zylinder wieder stark ab. Im Verlauf der Stantonzahlen auf der Modelloberfläche in Bild 3.15
ist der Beginn der Ablösung an einem leichten Knick in der Kurve zu erkennen. Die Wand-
wärmelasten steigen ebenfalls im Bereich des Kegels stark an und fallen auf dem daran an-
schließenden Zylinder wieder ab.
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Bild 3.14 : Berechneter und gemessener Druckbeiwert cp auf dem ONERA-Modell
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Bild 3.15 : Berechneter und gemessener Verlauf der Stantonzahl St auf dem ONERA-Modell
Auch bei der Bestimmung des Druckbeiwertes cp sowie der Verteilung der Stantonzahl St
korrespondieren die mit FLOW berechneten Werte sehr gut mit den anderen Rechenergeb-
nissen sowie mit den Messungen (vgl. Bild 3.14 und Bild 3.15). Somit ist das in dieser Arbeit
verwendete Finite Elemente Verfahren qualifiziert, Hyperschall-Strömungen mit massiven
Grenzschichtablösungen und die daraus resultierenden Zustände auf der Modelloberfläche zu
berechnen.
3.2.3 Optimierte Auslegung der Windkanal-Modelle
Im Rahmen dieser Arbeit wird das vorgestellte Finite Elemente Verfahren u.a. als Hilfsmittel
zur Auslegung und insbesondere zur Optimierung der Prinzipmodelle eingesetzt. Auf diese
Weise lassen sich bereits vor dem Durchführen von Experimenten erste Rückschlüsse auf das
zu erwartende Strömungsfeld sowie die daraus resultierenden Phänomene gewinnen.
Weiterhin können die Windkanal-Modelle für die entsprechenden Untersuchungen optimiert
werden. Dadurch wird der mit dem Modellbau und den Windkanalversuchen verbundene
Aufwand sowie die Kosten sehr stark reduziert.
Um eine möglichst realistische Simulation zu gewährleisten, entsprechen die verwendeten
Rechennetze weitestgehend dem Aufbau des Experimentes. Dabei trifft ein Schrägstoß unter
einem Winkel von σ = 17,6° (entspricht bei einer Anström-Machzahl von Ma = 6 einem
Umlenkwinkel von β = 10°) auf die Modelloberfläche. Im Experiment wird dieser Stoß durch
einen sogenannten Stoßgenerator, d.h. einen angestellten Keil im Freistrahl, induziert. Dem-
gegenüber erfolgt in der Rechnung die Erzeugung des Stoßes mit Hilfe von zwei unterschied-
lichen Einström-Randbedingungen, wodurch sich die notwendige Netzgröße (und damit auch
die erforderliche Rechenleistung) erheblich reduzieren läßt. Allerdings führt die Verwendung
einer zusätzlichen Randbedingung am oberen Rand des Berechnungsgebietes aufgrund der
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Tatsache, daß diese Randbedingung über die gesamte Lauflänge des Berechnungsnetzes auf-
geprägt wird, zu einem leichten Abknicken der sich im Einflußbereich dieser Randbedingung
befindenden Stöße (d.h. der Stöße stromab des durch die Randbedingungen erzeugten Schräg-
stoßes) in Richtung zur Modelloberfläche hin. Dies ist jedoch von zu vernachlässigendem
Einfluß auf das im Blickpunkt des Interesses stehende Strömungsphänomen, also die Stoß /
Grenzschicht-Wechselwirkungen auf der Modelloberfläche.
Bild 3.16 zeigt am Beispiel des Referenzfalles (Modell ohne Beeinflussung der Stoß / Grenz-
schicht-Interaktion) die verwendeten Rechennetze, und zwar zum einen das Startnetz sowie
ein mehrfach an die Lösung adaptiertes Netz. In diesem sind bereits makroskopische
Strömungsphänomene wie z.B. die Verdichtungsstöße zu erkennen. Grundsätzlich handelt es
sich bei allen hier verwendeten Berechnungsnetzen um hybride Netze mit einer Größe von ca.
80.000 bis 90.000 Elementen, worin das strukturierte Unternetz auf der Modelloberfläche eine
Auflösung von 40 Elementen normal zur Oberfläche bereitstellt. Für alle untersuchten Konfi-
gurationen wird mit den eingesetzten Netzen räumliche Konvergenz erreicht.
Referenzfall Referenzfall
Bild 3.16 : Hybrides Berechnungsnetz für die FEM-Simulation zu Beginn der Rechnung (links)
sowie nach mehrfacher Netzadaption (rechts)
Die Formulierung der Randbedingung an den Modellwänden kann entweder, wie bei den
Validierungsrechnungen, als isotherme Wand oder aber als adiabate Wand erfolgen. Auf-
grund der Auswahl von Materialien mit einer sehr geringen Wärmeleitfähigkeit für die Ober-
fläche der Modelle wäre die Annahme von adiabaten Wänden sinnvoll. In den Windkanal-
versuchen werden jedoch im Gegensatz zur Simulation keine stationären Bedingungen
erreicht, weshalb die Temperaturen an den Modellwänden in den Rechnungen bei Annahme
adiabater Wände zu hoch wären. Die Wandtemperatur kann von Einfluß auf die sich ausbil-
dende Strömung sein, so führt z.B. eine höhere Wandtemperatur zu dickeren Ablöseblasen.
Aus diesem Grunde wurden zunächst Simulationen für einen Referenzfall sowohl mit
adiabater als auch mit isothermer Wand durchgeführt. Der Wert für die isotherme
Wandtemperatur wurde dabei aus Experimenten nach mittleren Versuchszeiten im Bereich
der Stoß / Grenzschicht-Interaktion bestimmt (hier: TW = 350 K).
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Es zeigt sich, daß durch die Unterschiede zwischen den beiden Beschreibungen der Wand-
randbedingung nur relativ geringe Änderungen in den Simulationen bewirkt werden6, die
Dicke der Ablöseblase ist bei Annahme adiabater Wände weniger als 10% größer verglichen
mit dem Fall isothermer Wände. Weiterhin wird in dieser Arbeit die Beurteilung der Effizienz
der untersuchten Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen
oftmals anhand von Gütekriterien, die ein Verhältnis mit einem Referenzfall wiedergeben,
vorgenommen (vgl. Kapitel 4.1), so daß dieser Unterschied in der Formulierung der Rand-
bedingungen dort nicht in die Größe der Gütekriterien eingeht. Demgegenüber wird zum
Erreichen einer auskonvergierten Lösung bei Annahme isothermer Wände nahezu die
doppelte Rechenzeit gegenüber der adiabaten Rechnung benötigt, da bei letzterer u.a. auch
Prozeduren zur Konvergenzbeschleunigung wie die in Kapitel 3.2.1 beschriebene Enthalpie-
dämpfung eingesetzt werden können. Da im Rahmen dieser Arbeit eine große Anzahl an
Simulationen zum Vergleich mit den verschiedenen Experimenten durchgeführt wurden, ist,
auch im Hinblick auf eine möglichst ökonomische Nutzung der Rechnerressourcen, die An-
nahme adiabater Randbedingungen für die Modellwände gewählt worden.
In Bild 3.17 (oben) ist die mit dem FEM-Verfahren berechnete Machzahlverteilung um das
Prinzipmodell für den Referenzfall (analog Bild 3.16) dargestellt [85]. Der einfallende
Schrägstoß führt zu einer Ablösung der laminaren Grenzschicht von der Modelloberfläche
und damit zur Ausbildung einer Ablöseblase. Die Größe (d.h. Dicke und Ausdehnung) der
Ablöseblase ist in sehr guter Übereinstimmung mit den im Experiment ermittelten Werten
(siehe Kapitel 4). Aufgrund der Umlenkung der Strömung an der Ablöseblase (vergleichbar
mit der Umlenkung an einer Rampe) entsteht am Anfang der Ablöseblase ein schräger Ver-
dichtungsstoß, der sogenannte Ablösestoß. Stromab der Ablösung führt die erneute
Strömungsumlenkung zur Ausbildung eines weiteren Stoßes, des Wiederanlegestoßes.
Die Optimierung der Windkanal-Modelle soll hier am Beispiel der Prinzipmodelle mit
Absaugung näher beschrieben werden. Bild 3.17 (Mitte) zeigt die berechnete Machzahl-
verteilung für die erste Modellauslegung, die bereits in einer Meßreihe im Hyperschall-
Windkanal H2K untersucht wurde [83]. Das Abführen von Grenzschichtmassenstrom durch
den Absaugespalt bewirkt bereits eine deutliche Verkleinerung der stoßinduzierten Ablöse-
blase um ca. 35%. Als weiteres Indiz für die Wirksamkeit der Absaugung und die damit
verbundene Reduzierung der Grenzschichtablösung kann weiterhin gelten, daß der zuvor
durch die Ablöseblase hervorgerufene Ablösestoß in dieser Konfiguration nur noch schwach
auftritt und den einfallenden Stoß nicht mehr durchkreuzt.
In Kapitel 3.1.3 wurde auf den Einfluß der Länge des Absaugespaltes aufgrund der sich darin
ausbildenden Grenzschicht hingewiesen. Diesem Umstand trägt die optimierte Absauge-
konfiguration in Bild 3.17 (unten) durch eine Verkürzung des Absaugespaltes Rechnung. Im
Spalt treten nun dünnere Grenzschichten auf, was zu einer Erhöhung der Absaugewirkung
führt (und damit auch die tendenzielle Vorhersage des analytischen Modells aus Kapitel 3.1
bestätigt).
                                                
6 Dies ist u.a. auf die, gegenüber den Validierungsrechnungen, relativ geringen Differenzen zwischen der
Totaltemperatur der Strömung (T0 = 500 K) und den Wandtemperaturen zurückzuführen.
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Diese Erhöhung der Absaugewirkung manifestiert sich in zweierlei Weise. Zum einen wird in
der optimierten Absaugekonfiguration mit verkürztem Absaugespalt wesentlich früher Über-
schall erreicht; in der ersten Modellauslegung findet der Schalldurchgang gegen Ende des
Absaugekanals statt, in der optimierten Version hingegen bereits am Anfang des Kanals. Zum
anderen ist die Strömungsgeschwindigkeit aufgrund des früheren Schalldurchganges sowie
der geringeren Grenzschichtdicke im Spalt deutlich höher; die Kernströmung im Absauge-
spalt befindet sich über nahezu die gesamte Lauflänge im Überschall und wird, wie auch bei
der ersten Modellkonfiguration, beim Auslauf in das Volumen im Modellinneren nochmals
beschleunigt. Wegen der größeren Beschleunigung im Absaugekanal kann also effektiver der
abgelöste Grenzschichtmassenstrom abgeführt werden. Durch die Verkürzung des Spaltes
wird somit die Ablösung der Grenzschicht auf der Modelloberseite nahezu komplett ver-
mieden, die Dicke der Grenzschicht am Stoßauftreffort ist um mehr als 45% gegenüber dem
Referenzfall verringert.
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Bild 3.17 : Berechnete Machzahlverteilung um das Prinzipmodell für den Referenzfall (oben), die
erste Modellauslegung mit Absaugung (Mitte) sowie eine optimierte Absauge-
konfiguration (unten) bei Ma∞ = 6, Re∞ = 4·10
6 /m
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Ein weiterer wichtiger Einflußparameter der Absaugegeometrie ist, wie mit Hilfe des analyti-
schen Verfahrens gezeigt wurde, der Winkel γA des Absaugespaltes relativ zur Modellober-
fläche. Bild 3.18 zeigt in einer Ausschnittsvergrößerung die dimensionslose Geschwindig-
keitsverteilung v/v∞ im Bereich des Absaugespaltes für drei verschiedene Spaltwinkel γA. Da
die Plattendicke des hinteren Modellteiles konstant bleibt7, führen flachere Spaltwinkel (wie
γA = 20°) in Bild 3.18 (oben) zu größeren Spaltlängen und damit dickeren Grenzschichten
bzw. einer geringeren Beschleunigung im Absaugespalt, d.h. also zu einer geringeren Ab-
saugewirkung analog einer Verlängerung des Absaugekanals (siehe oben).
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Bild 3.18 : Berechnete Geschwindigkeitsverteilung am Absaugespalt für Spaltwinkel γA = 20°
(oben), γA = 45° (Mitte) und γA = 90° (unten) bei Ma∞ = 6, Re∞ = 4·106 /m
Andererseits erfordern steilere Spaltwinkel (vgl. γA = 90°) in Bild 3.18 (unten) eine stärkere
Umlenkung der Strömung in den Spalt und bewirken damit eine stärkere Ablösung der
                                                
7 Diese Annahme ist realistisch, da auch beim konkreten Anwendungsfall, d.h. in der Wand eines Hyperschall-
Einlaufes, die Wanddicke konstant sein wird.
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Strömung an der Vorderkante im Inneren des Absaugespaltes, wobei die Spaltlänge allerdings
den dominierenderen Einfluß auszuüben scheint. Insgesamt läßt sich aus den hier darge-
stellten Berechnungen (in Übereinstimmung mit der Voraussage des analytischen Verfahrens
in Kapitel 3.1.3) folgern, daß mittlere Spaltwinkel wie γA = 45° in Bild 3.18 (Mitte) den
besten Kompromiß aus geringer Spaltlänge und sanfter Strömungsumlenkung bieten und
somit zu der geringsten Größe der Grenzschichtablösung führen.
Ein Hilfsmittel zur Ermittlung der Größe sowie zur Analyse von abgelösten Grenzschicht-
bereichen, die Auftragung des Reibungsbeiwertes entlang der Modelloberfläche, wurde
bereits in Kapitel 3.2.2 in Zusammenhang mit dem ONERA-Modell beschrieben. In Bild 3.19
ist der Verlauf des Reibungsbeiwertes cf für den Referenzfall sowie für eine Konfiguration
mit optimierter Auslegung der Absaugung (bei γA = 45°) dargestellt. Der Reibungsbeiwert
zeigt für den Referenzfall innerhalb des recht ausgedehnten abgelösten Gebietes (Werte von
cf < 1) einen lokalen Anstieg auf Werte von cf > 1. Dies deutet auf die Existenz eines zweiten
Rezirkulationswirbels innerhalb der Ablöseblase hin, wie er z.B. von Henckels [36] nach-
gewiesen wurde (siehe auch Kapitel 2.1, Bild 2.1). Der Verlauf von cf für den Fall mit Ab-
saugung macht deutlich, daß die in diesem Beispiel implementierte Absaugekonfiguration in
der Lage ist, die Ausbildung eines Ablösegebietes fast vollständig zu verhindern. Lediglich
auf dem hinteren Platteneinsatz sinkt der Wert von cf aufgrund der sich hinter der Absaugung
neu ausbildenden Grenzschicht kurz in den negativen Bereich, ansonsten bleibt der Reibungs-
beiwert deutlich größer als Null.
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Bild 3.19 : Berechneter Reibungsbeiwert cf auf der Modelloberfläche für den Referenzfall sowie
einen Fall mit optimierter Absaugung
Über die hier vorgestellten Simulationsergebnisse hinaus wurden Rechnungen für weitere im
Experiment untersuchte Modellkonfigurationen durchgeführt. Diese werden in Zusammen-
hang mit den entsprechenden Windkanalversuchen in Kapitel 4 vorgestellt.

4 Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen
4.1 Versuchstechnik
4.1.1 Hyperschall-Windkanal H2K
Die experimentellen Untersuchungen in dieser Arbeit wurden im Hyperschall-Windkanal
H2K des DLR in Köln durchgeführt. Bei dieser Anlage handelt es sich um einen inter-
mittierend nach dem Blow-Down-Prinzip arbeitenden Windkanal, in dem Machzahlen
zwischen 4,8 und 11,2 bei Versuchszeiten bis zu 40 Sekunden möglich sind. Die verschie-
denen Machzahlen werden über unterschiedlich angepaßte konturierte Lavaldüsen realisiert.
In Abhängigkeit der Strömungskonditionen sind Reynoldszahlen bis maximal Re = 20·106 /m
erreichbar. In Bild 4.1 ist der schematische Aufbau des Windkanals H2K skizziert. Die
getrocknete Luft strömt über die Luftzufuhr aus einem Druckbehälter zunächst in eine elek-
trische Erhitzeranlage, um Sauerstoffkondensation bei der anschließenden Expansion in der
Düse zu vermeiden. In der evakuierten Meßkammer werden die zu untersuchenden Modelle
im Freistrahl der Düse angeordnet. Die Strömung gelangt schließlich in einen Diffusor und
nach Rückkühlung zuletzt in eine Vakuumkugel.
Bild 4.1 : Schematischer Aufbau des DLR Hyperschall-Windkanals H2K
Für die im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten Experimente wurden Hyperschalldüsen für
die Zuström-Machzahlen Ma∞ = 5,3 und Ma∞ = 6 mit einem Austrittsdurchmesser von
D = 600 mm verwendet. Die unterschiedlichen Strömungsbedingungen (wie z.B. die
Anström-Reynoldszahl) werden über die Ruhegrößen Totaldruck p0 und Totaltemperatur T0
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eingestellt. In Bild 4.2 ist der Betriebsbereich des Hyperschall-Windkanals H2K dargestellt.
Eine weiterführende Beschreibung der Versuchsanlage gibt Niezgodka [62].
Bild 4.2 : Betriebsbereich des DLR Hyperschall-Windkanals H2K
Die bei einer Vielzahl der durchgeführten Versuche notwendige Erzeugung eines ebenen,
schrägen Verdichtungsstoßes erfolgt über einen Stoßgenerator. Dabei handelt es sich um
einen unmittelbar hinter der Düse montierten Keil, der die Realisierung verschiedener Stoß-
winkel über eine stufenlose Einstellbarkeit des Umlenkwinkels ermöglicht. Zur Variation des
Stoßauftreffortes auf der Modelloberfläche wird die Position der Modelle in der Meßkammer
mit Hilfe einer computergesteuerten Verfahreinrichtung während des Versuches verändert.
Ferner läßt sich das Modell über eine Winkelverstellvorrichtung im Kanal schwenken und
somit auf definierte Anstellwinkel relativ zur Anströmung bringen. Die Strömung um das
Modell ist durch mehrere Fenster in der Meßkammer optisch zugänglich (Bild 4.3 zeigt die
Meßkammer des H2K), so daß ein gleichzeitiger Einsatz verschiedener Meßtechniken (wie
z.B. Schlierenoptik, Infrarot-Thermografie oder Ölfließtechnik) möglich ist.
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Bild 4.3 : Meßkammer des DLR Hyperschall-Windkanals H2K
4.1.2 Optische Strömungsvisualisierung
Schlierentechnik
Aufgrund der im Hyperschall-Windkanal H2K vorherrschenden sehr geringen Dichten und
Dichtegradienten wird zur Sichtbarmachung der Strömung eine Schlierenoptik in Koinzi-
denzanordnung verwendet (schematisch dargestellt in Bild 4.4), die gegenüber üblichen
Schlierenverfahren eine wesentlich höhere Empfindlichkeit aufweist. Bei einer Koinzidenz-
Schlierenoptik durchquert der Strahlengang zur Intensitätserhöhung zweimal die Meß-
kammer, wodurch jedoch die Bildschärfe leicht abnimmt. Grundsätzlich beruht die
Schlierentechnik auf dem Zusammenhang zwischen den in einer Strömung auftretenden
Dichtegradienten und dem Brechungsindex des Strömungsmediums (siehe z.B. Oertel [64]).
Dabei wird nicht-paralleles Licht, das durch ein Meßvolumen (z.B. die Meßkammer) geführt
wird, in Abhängigkeit lokaler Dichtegradienten im Strömungsfeld (wie z.B. an Verdichtungs-
stößen oder in Grenzschichten) zum dichteren Medium hin abgelenkt. Durch eine sogenannte
Schlierenblende8 erfolgt, in Abhängigkeit der Auslenkung des Lichtbündels, eine Verände-
rung der Lichtintensität der Abbildung.
                                                
8 Durch Weglassen der Schlierenblende kann der verwendete optische Aufbau auch als sogenannte Schatten-
optik eingesetzt werden, der dann die zweite Ableitung der Dichte in beide Koordinatenrichtungen darstellt.
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Bild 4.4 : Schematische Darstellung des Aufbaus einer Schlierenoptik in Koinzidenzanordnung
Im Hyperschall-Windkanal H2K befinden sich die Modelle grundsätzlich in einer freien An-
strömung, d.h. also in einem dreidimensionalen Strömungsfeld. Eine Schlierenaufnahme
liefert demgegenüber immer ein über die Tiefe gemitteltes Bild. Aufgrund der großen
Modelltiefe der eingesetzten Modelle ist der Einfluß der an den Modellseiten vorliegenden
Strömung allerdings vernachlässigbar, so daß die für die Untersuchungen interessierenden
Strömungsbereiche hinreichend genau als zweidimensional angesehen werden können. Zur
Auswertung der Schlierenbilder erfolgt eine Aufnahme mittels Video- und Fototechnik.
Einer der Kernpunkte dieser Arbeit ist die Beurteilung der Wirksamkeit untersuchter Metho-
den zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen [84]. Als Maß dafür kann u.a.
die erreichbare Reduzierung der Größe einer stoßinduzierten Ablöseblase dienen. Mit Hilfe
der Schlierenoptik lassen sich makroskopische Strömungsphänomene wie Verdichtungsstöße
oder Grenzschichten, aber auch deren Wechselwirkungen wie z.B. Ablöseblasen sehr gut
sichtbar machen. Daher wird aus den Schlierenaufnahmen ein Gütekriterium definiert, daß
Aufschluß über die Reduzierung der Größe der Ablösung gibt:
ref
rel 1 δ
δ
−=δ (4.1)
Zur Bildung der relativen Grenzschichtdicke δrel wird aus den Schlierenaufnahmen eine
Größe proportional zur maximalen Dicke der Grenzschicht am Stoßauftreffort für den Refe-
renzfall (δref) sowie für einen Fall mit Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkung
(δ) durch Ausmessen ermittelt und zueinander in Beziehung gesetzt. Dieses Gütekriterium,
das u.a. für die Auslegung des benötigten Fangquerschnittes eines Einlaufes bzw. für die
Auslegung mit geringstem Impulsverlust relevant ist, kann auch aus den numerischen Simu-
lationen bestimmt und zum Vergleich mit den Experimenten herangezogen werden.
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Ölfließtechnik
Durch die Auftragung einer speziellen Ölemulsion (Mischung aus Petroleum mit einem
gelben Titandioxidpulver) können die auf die Modelloberfläche wirkenden Scherkräfte sicht-
bar gemacht werden. Im Experiment verteilt sich das Öl dann in Abhängigkeit der Wand-
schubspannungen auf der Oberfläche. Da z.B. in Ablösegebieten die Scherkräfte gering sind,
wird das Öl im Bereich der Ablöseblase nicht bewegt, wobei der hohe Druck im Ablöse-
bereich jedoch auch ein Einfließen des stromauf liegenden Öls verhindert. Statt dessen kommt
es zu einer Anreicherung von Öl an einer Linie, die den Beginn der Ablöseblase kennzeichnet
und mit der aerodynamischen Ablöselinie übereinstimmt. Auch die Lage der Wiederanlege-
linie läßt sich so ermitteln. Innerhalb der Ablöseblase ist die Zähigkeit der Emulsion aller-
dings zu hoch, um hier verwertbare Stromlinienmuster zu erhalten.
Über die Sichtbarmachung der Ablösung hinaus lassen sich weitere charakteristische Strom-
linienmuster auf der Modelloberfläche identifizieren. So kann beispielsweise das Auftreten
von Linien in Strömungslängsrichtung oft als Indiz für die Existenz von Longitudinalwirbeln
(wie z.B. Görtler-Wirbel) gewertet werden. Das abwechselnde Ablösen und Wiederanlegen
quer zur Strömungsrichtung dieser Längswirbel führt aufgrund der Unterschiede in der
lokalen Schubspannung zu einem Längsstreifenmuster auf der Modelloberfläche. Die Auf-
zeichnung der Ölfilmbilder erfolgt kontinuierlich während eines Versuchslaufes mit Hilfe
einer digitalen CCD-Kamera.
4.1.3 Infrarot-Thermographie
Die Infrarot-Thermographie beruht auf der Eigenschaft, daß jeder Körper, dessen Temperatur
über dem absoluten Nullpunkt liegt, eine elektromagnetische Strahlung emittiert, die aufgrund
ihrer Wellenlänge von 0,7 bis 1000 µm in Bezug zum sichtbaren Licht als Infrarot-Strahlung
bezeichnet wird. Mit Hilfe der IR-Thermographie wird diese Strahlung detektiert und daraus
die Temperatur des Körpers bestimmt (siehe auch Gaussorgues [20]).
Infrarot-Kamerasystem
Für die experimentellen Untersuchungen steht ein modernes Kamerasystem (Avio TVS-8000)
mit hoher räumlicher Auflösung zur Verfügung. Die Kamera ist mit einem Indium-Antimon-
Detektor ausgestattet, der auf Infrarot-Strahlung im Wellenlängenbereich von 3 – 5 µm (in
diesem Bereich ist die Atmosphäre über mehrere Meter infrarot-durchlässig) reagiert. Der
Detektor arbeitet nach dem Focal Plane Array (FPA) Prinzip, d.h. er weist eine Halbleiter-
dichte von 160 (horizontal) × 120 (vertikal) Elementen auf. Die Kühlung der Elemente erfolgt
durch einen elektrisch betriebenen Stirling-Kühler. Die Kamera verfügt über verschiedene
auswechselbare Objektive, mit denen die Brennweite an die jeweiligen Erfordernisse ange-
paßt werden kann. Zur Aufzeichnung der Meßdaten über einen längeren Zeitraum kommt ein
Realtime-Recorder (Random Access Memory) zum Einsatz, mit dem digital bis zu 50 Einzel-
bilder pro Sekunde aufgenommen werden können.
Bei den durchgeführten Untersuchungen liegt ein Schwerpunkt auf der Bestimmung lokaler
Wärmelastmaxima auf der Modelloberfläche, wie sie z.B. durch das Auftreten von Görtler-
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Wirbeln entstehen können. Dazu ist die Verwendung eines Infrarot-Kamerasystems mit
hohem Auflösungsvermögen erforderlich. Als Maß für die Kameraauflösung dient die
Modulation Transfer Function (MTF), die für das verwendete System von Schell [78]
ermittelt wurde. Bei Kenntnis des Abstandes der Kamera zu der zu beobachtenden Oberfläche
läßt sich mit Hilfe der Modulation Transfer Function die räumliche Auflösung der Kamera
(z.B. in Millimeter) berechnen.
Die Anforderung in Bezug auf die notwendige Kameraauflösung soll hier anhand der zu er-
wartenden wirbelinduzierten Wärmelastmaxima abgeleitet werden. Der Abstand dieser
Maxima beträgt zwei Wirbeldurchmesser (siehe Bild 4.5), wobei der Wirbeldurchmesser nach
Kreins [45] etwa der Dicke der ungestörten Grenzschicht am Ort der Wirbel (zu berechnen
z.B. nach van Driest [94], siehe Kapitel 3.1.1) gleichgesetzt werden kann. Für die vorliegen-
den Modelle und Versuchsbedingungen ergibt sich daraus eine notwendige Kameraauflösung
von ca. 7,5 mm (zu erwartende Grenzschichtdicke am Stoßauftreffort ca. 3,75 mm). Dem-
gegenüber bietet das verwendete Kamerasystem bei einem Abstand von 1,5 m zwischen
Kamera und Modell9 eine Auflösung von 6 mm (mit einem Objektiv der Brennweite 25 mm)
bzw. 3 mm (bei einem Objektiv mit 50 mm Brennweite), also stets eine ausreichende räum-
liche Genauigkeit, um die wirbelinduzierten Wärmelastmaxima aufzulösen.
Ort der maximalen Wärmelast =
doppelter Wirbeldurchmesser
gegensinnig rotierende
Längswirbel
Bild 4.5 : Maximale Wärmelasten bei Longitudinalwirbeln
In Bild 4.6 ist die Anordnung des Infrarot-Kamerasystems am Hyperschall-Windkanal H2K
dargestellt. Das Kameraobjektiv befindet sich direkt hinter einem Fenster auf der Oberseite
des Kanals. Um eine möglichst hohe Transmission im Bereich der Infrarot-Wellenlängen zu
gewährleisten, besteht das eingesetzte Fenster aus Calcium-Fluorid, welches die Strahlung in
diesem Wellenlängenbereich nicht absorbiert (Absorbtionsgrad < 2 %). Zur Steigerung der
Temperaturgenauigkeit wurde das IR-Kamerasystem von Gerst [21] mit Hilfe von Referenz-
Wärmestrahlern für den verwendeten Einsatzbereich kalibriert.
                                                
9 Dieser Abstand entspricht der Anordnung am Windkanal H2K.
4.1  Versuchstechnik 47
Düse
Ma = 6 Diffusor
IR Kamera-System
TVS-8000
Modell
CaFl-Fenster
Schwert
Meßkammer
Stoßgenerator
Bild 4.6 : Anordnung des Infrarot-Kamerasystems am Windkanal H2K
Auswertung der Infrarot-Thermographie
Als einfache Methode zur Auswertung der Temperaturmessungen mittels Infrarot-Thermo-
graphie wird ein Gütekriterium ähnlich der relativen Grenzschichtdicke in Kapitel 4.1.2
definiert:
( )
( )
ref0t,WW
0t,WW
rel TT
TT
1
=
=
−
−
−=θ (4.2)
Die relative Temperaturzunahme θrel setzt also die Aufheizung auf der Modelloberfläche für
ein Modell mit Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkung zu einem Referenz-
modell ohne einen solchen Mechanismus in Beziehung. Zu diesem Zweck werden die Ober-
flächentemperaturen an einer bestimmten Position x zu einem Zeitpunkt t = 0 unmittelbar vor
Versuchsbeginn (TW,t=0) sowie zu einem weiteren Zeitpunkt während des Versuches (TW),
über der Breite des Modells gemittelt, bestimmt. Als Position x wird dabei die Stelle gewählt,
an der im Referenzfall die maximalen lokalen Temperaturen auftreten. Diese befindet sich
aufgrund des stoßinduzierten Auftretens von Görtler-Wirbeln, die in erster Linie für die
Erwärmung ursächlich sind, in einem nahezu konstanten Abstand von der Stoßauftreff-
position (für die eingesetzten Modelle: ∆xM ≈ 30 mm). Damit gibt die relative Temperatur-
zunahme θrel die mittels Implementierung von Beeinflussungsmechanismen erreichbare
Reduzierung der Wärmelast auf der Modelloberfläche (als Vergleich zwischen dem Referenz-
fall und einem entsprechenden Fall mit Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Interaktion)
wieder.
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Um Informationen über die gesamte Wärmebelastung der Modelloberfläche zu erhalten, wird
darüber hinaus der Wärmestrom auf der Oberseite der Modelle mit einem Verfahren nach
Henckels (siehe z.B. bei Niezgodka [63]) ermittelt. Aufgrund des Einsatzes von gering
wärmeleitenden Materialien für die Konstruktion der Modelle kann der Einfluß der Quer-
wärmeleitung vernachlässigt werden, so daß sich eine lokal eindimensionale Betrachtung der
Wärmestrombilanz, wie in Bild 4.7 gezeigt, vornehmen läßt.
Bild 4.7 : Eindimensionale Betrachtung der Wärmeströme an einer Körperoberfläche
Damit ergibt sich mit dem Wärmestrom durch Wärmeleitung innerhalb der Struktur Wq& , dem
konvektiven Wärmestrom convq&  und dem Wärmestrom durch Strahlung radq&  die Wärme-
strombilanz an einem beliebigen Ort auf der Körperoberfläche:
radconvW qqq &&& −= (4.3)
Darin läßt sich der Strahlungsaustausch der Körperoberfläche mit der Umgebung mit Hilfe
des Stefan-Boltzmann-Gesetzes formulieren:
( )4U4WBrad TTq −εσ=& (4.4)
Der Emissionsfaktor ε (ε < 1 für reale, d.h. nicht ideal schwarze Körper) ist eine Stoff- und
Zustandsgröße, dessen möglichst exakte Kenntnis von großer Bedeutung für die Genauigkeit
der Rechnung ist. In vorangegangenen Messungen wurde für die verwendeten, mit schwarzer
Spezialfarbe lackierten Oberflächen ein Emissionsfaktor von ε ≈ 0,95 bestimmt.
Der Wärmetransport im Körper wird mit Hilfe der Änderung der inneren Energie in einem
Volumenelement ermittelt, die sich als Differenz der ein- und austretenden Wärmeströme
ergibt (siehe z.B. Grigull [27]):
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Unter der Annahme eindimensionaler Wärmeleitung und adiabater Grenzbedingungen kann
die eindimensionale nichtlineare Wärmeleitungsgleichung aufgestellt werden:
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Für die zeitliche Diskretisierung werden die über den zeitlichen Verlauf des Experimentes mit
der Infrarot-Kamera auf der Modelloberfläche gemessenen Temperaturwerte als Randbe-
dingungen eingesetzt. Der Wandwärmestrom läßt sich dann mit Hilfe des Fourier'schen
Gesetzes bestimmen:
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In dem verwendeten Verfahren wird die Temperaturabhängigkeit der Stoffwerte berück-
sichtigt. Dies geschieht, unter Kenntnis der Stoffwerte bei Raumtemperatur, mittels linearer
Approximationen (siehe z.B. Wüstner [102]):
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Die Darstellung der Wärmelasten auf der Modelloberfläche erfolgt letztendlich in Form der
dimensionslosen Stantonzahl:
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4.1.4 Bestimmung des Absaugemassenstroms
Wie bereits in Kapitel 2.2 erwähnt, macht u.a. Hamed [32] deutlich, daß bei der Auslegung
einer Grenzschichtabsaugung in Einläufen ein möglichst geringer Absaugemassenstrom ange-
strebt werden sollte, da dieser Massenstrom nicht mehr zur Schuberzeugung für das Trieb-
werk zur Verfügung steht. Um einen Vergleich der Absaugemassenströme bei den verschie-
denen untersuchten Konfigurationen zu ermöglichen, wird daher zur Quantifizierung des
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durch den Absaugespalt abgeführten Massenstroms eine Messung mit Hilfe von Druckmeß-
sonden (statischer Druck und Pitotdruck) im Absaugekanal (kurz vor dem Austritt an der
Modellhinterkante) vorgenommen:
AKAKAKA Aum ρ=& (4.10)
Mit Hilfe des Verhältnisses zwischen statischem Druck und Pitotdruck kann abgeschätzt
werden, ob im Absaugekanal Über- oder Unterschall-Geschwindigkeiten herrschen (Druck-
verhältnis größer oder kleiner 0,528). Im Falle von Unterschall-Machzahlen entspricht der
gemessene Pitotdruck (in idealisierter Weise) dem Totaldruck, so daß für die Beziehung
zwischen den Drücken und der Machzahl die Isentropenbeziehung gilt:
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Für den Fall einer Überschall-Strömung im Absaugekanal entsteht vor der Druckmeßsonde
ein senkrechter Verdichtungsstoß, dessen Stoßverluste in der Beziehung zwischen den
Drücken und der Machzahl berücksichtigt werden müssen:
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Die übrigen zur Berechnung von Gleichung (4.10) notwendigen Größen können dann mit
Hilfe der Isentropenbeziehungen bestimmt werden.
4.1.5 Fehlerbetrachtung
Für die Beurteilung der experimentellen Ergebnisse ist die Kenntnis der Größe möglicher
Fehler von Bedeutung. Die Fehlerquellen bezüglich der Untersuchungsergebnisse bestehen in
der Genauigkeit der Meßtechnik sowie in der Genauigkeit der Auswerteverfahren. Im Hin-
blick auf die eingesetzte Meßtechnik wird der Meßfehler durch eine Kalibrierung der tech-
nischen Geräte wie der Infrarot-Kamera (vgl. Schell [78]), der Druckaufnehmer und der Ver-
fahreinrichtung für das Modell (vgl. Gerst [21]) soweit wie möglich minimiert. Weiterhin
wird der Einfluß von Ablesefehlern durch die Verwendung relativer Größen verringert.
Grundsätzlich läßt sich der Fehler ∆y bei der Bestimmung einer absoluten Größe y, die von
mehreren mit Meßfehlern ∆xi behafteten Meßwerten xi in der Form y = f(x1,x2,...,xi) abhängt,
nach Jordan-Engeln [39] als dessen totales Diffential dy ausdrücken, sofern ∆xi « xi ist:
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Im folgenden werden die prozentualen Fehler bzw. die Hauptfehlerquellen der hier verwen-
deten Meßverfahren kurz erläutert.
Wie bereits erwähnt, liefern Schlierenbilder ein über die Tiefe des Modells gemitteltes Bild
strömungsmechanischer Effekte, was sich, insbesondere in Verbindung mit dem Einsatz einer
Koinzidenz-Schlierenoptik, in einer Verminderung der Abbildungsschärfe niederschlägt. Für
die Bestimmung der Grenzschichtdicke am Stoßauftreffort (zur Bildung der relativen Grenz-
schichtdicke δrel) werden die gemessenen Werte aus verschiedenen Messungen gemittelt. Eine
weitere Unsicherheit besteht bei der Ermittlung des Stoßauftreffortes aufgrund der unscharfen
Darstellung des Stoßes im Schlierenbild, die in der Größenordnung bis 20% liegen kann. Um
die Genauigkeit zu erhöhen, werden die Differenzen der aus den Schlierenbildern gemessenen
Stoßauftreffkoordinaten und den in den Messungen für die Verfahreinrichtung dokumen-
tierten Positionskoordinaten (welche einen Fehler von weniger als 5% besitzen) gebildet und
arithmetisch gemittelt. Die Koordinaten des Stoßauftreffortes werden dann um diese ge-
mittelte Abweichung korrigiert. Auf diese Weise ist es möglich, den ursprünglichen Fehler
um mehr als die Hälfte, d.h. auf unter 10% zu reduzieren.
Im Hinblick auf die Oberflächenmeßtechniken sei darauf hingewiesen, daß die mit Hilfe der
Wärmestrommessungen und Ölfilmbilder gezogenen Rückschlüsse auf die strömungsmecha-
nischen Ursachen für die Oberflächenmeßwerte nur eine mögliche Interpretation darstellen,
die allerdings mit bisherigen Experimenten und numerischen Simulationen sowie aus der
Literatur bekannten Untersuchungen (siehe auch Kapitel 2.1) korrelieren. Für die Anwendung
des oben beschriebenen Auswerteverfahrens zur Berechnung der Wärmeströme auf der
Modelloberfläche ist eine Mindestdicke der verwendeten Platteneinsätze (hier: dPlatte ≈ 7 mm)
erforderlich. Direkt an der spitzen Hinterkante des Absaugespaltes wird das Verfahren dem-
nach tendenziell zu hohe Werte liefern, realistische Meßergebnisse sind ab ca. 5 - 15 mm (in
Abhängigkeit des Spaltwinkels) stromab der Spalthinterkante zu erwarten. Eine weitere
Fehlerquelle stellen mögliche Unsicherheiten hinsichtlich der Kenntnis der genauen Stoff-
werte des verwendeten Plattenmaterials dar. Insgesamt bleibt der Fehler bei Eingabe verläß-
licher Temperaturwerte jedoch deutlich unter 10%.
4.2 Stoß / Grenzschicht-Interaktionen am Referenzmodell
Für die Beurteilung der Wirkung eingesetzter Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenz-
schicht-Wechselwirkungen dient grundsätzlich ein Vergleich mit einem Referenzfall ohne
jegliche Beeinflussungsmaßnahme. Bei den 2D-Modellen mit Absaugung sowie den
Modellen mit Oberflächenkonturierung dient dazu ein Modell in Form einer flachen Platte mit
spitzer Vorderkante (siehe Bild 4.8), welches bei der Anström-Machzahl Ma∞ = 6 und der
Anström-Reynoldszahl Re∞ = 4·10
6 /m im Hyperschall-Windkanal H2K untersucht wurde.
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Bild 4.8 : Prinzipmodell zur Untersuchung der Grenzschichtabsaugung (mit entfernter Seitenwand),
im Beispiel mit Teflon-Platteneinsätzen mit Absaugung ausgestattet
In der Schlierenaufnahme in Bild 4.9 ist der einfallende Stoß IS zu erkennen, der auf der
Modelloberfläche die Ablösung der Grenzschicht mit einer maximalen Dicke δmax bewirkt.
Die Strömungsumlenkung an der Ablöseblase induziert einen weiteren Stoß, den Ablösestoß
SS. Stromab der dicksten Stelle der Grenzschichtablösung erweitert sich der für die Strömung
zur Verfügung stehende Querschnitt wieder, hier ist eine Expansion erkennbar. Die erneute
Umlenkung der Strömung führt im Bereich des Wiederanlegens der Grenzschicht zur Aus-
bildung eines Wiederanlegestoßes RS. Diese Strömungsphänomenologie wurde bereits in
Kapitel 3.2.3 im Zusammenhang mit den Ergebnissen der numerischen Strömungssimulation
beschrieben. An der Modellspitze entsteht aufgrund der beginnenden Grenzschicht ein
Vorderkantenstoß LS. Zwischen dem Vorderkanten- und dem Ablösestoß wirkt sich die
konstruktiv bedingte Trennfuge zwischen dem Metallrahmen und dem Platteneinsatz (siehe
Beschreibung des Modells in Kapitel 3) in Form der Bildung schwacher Verdichtungswellen
aus.
IS
LS
SS
RS
δmax
Bild 4.9 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen am Referenzmodell im Schlierenbild
4.2  Stoß / Grenzschicht-Interaktionen am Referenzmodell 53
In Kapitel 3.2.3 wurden bereits Ergebnisse der numerischen Strömungssimulation gezeigt.
Zum Vergleich mit der Schlierenaufnahme zeigt Bild 4.10 ein aus der numerischen Simu-
lation berechnetes Schattenbild (vgl. Kapitel 4.1.2). Auch hier sind die für das Schlierenbild
beschriebenen Strömungsphänomene wie z.B. die massive Grenzschichtablösung und der
dadurch entstehende Ablösestoß sichtbar. Die Erzeugung des einfallenden Schrägstoßes durch
zwei Einström-Randbedingungen führt, wie in Kapitel 3.2.3 beschrieben, zu einer leichten
Abflachung der Stoßwinkel stromab des einfallenden Stoßes, was jedoch auf die zu unter-
suchenden Strömungseffekte, d.h. hier in erster Linie die Stoß / Grenzschicht-Interaktion,
keinen nennenswerten Einfluß hat.
Bild 4.10 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen am Referenzmodell im mittels FEM-Simulation
berechneten Schattenbild
In Bild 4.11 ist die Verteilung der Wandschubspannungen auf der Oberfläche des Referenz-
modells mit Hilfe der Ölfließtechnik visualisiert. Die erste Ablöselinie S1 besitzt aufgrund
dreidimensionaler Randeffekte an den Seiten der Platte eine leichte Krümmung und weicht
somit von der idealen geraden Form ab, wie man sie für eine rein zweidimensionale Strömung
erwarten würde. Die Existenz der zweiten Ablöselinie S2 weist auf die Existenz einer zweiten
Rezirkulationszone innerhalb der Ablöseblase hin, wie sie bereits durch die numerische
Simulation in Kapitel 3.2.3 nachgewiesen werden konnte (siehe auch schematische Dar-
stellung nach Kreins [45] in Bild 2.1). Generell sind die Wiederanlegelinien der Grenz-
schichtablösung nicht eindeutig sichtbar, die beiden Ablöselinien S1 und S2 sind demgegen-
über deutlich zu erkennen. Die zur sekundären Ablösung gehörende Wiederanlegelinie R2
liegt sehr dicht bei der Ablöselinie S2 und ist somit im Ölfilmbild nicht auflösbar; die
Wiederanlegelinie R1 befindet sich am Übergang zum vollständig ‘ausgewaschenen‘
(dunklen) Gebiet auf der Plattenoberfläche.
Stromab der zweiten Ablöselinie S2 ist im Ölfilmbild ein längsstreifenförmiges Muster zu
erkennen, welches als Indiz für die Existenz von Görtler-Wirbeln (siehe Kapitel 2.1) gewertet
werden kann. Diese gegensinnig rotierenden Längswirbel sorgen hier aufgrund ihres periodi-
schen Ablösens und Wiederanlegens an die Modelloberfläche für die Ausbildung eines
charakteristischen Längsstreifenmusters. In einem bestimmten Abstand vom Stoßauftreffort
werden diese Linien feiner, da das Band der Görtler-Wirbel leicht von der Modelloberfläche
abhebt und die Wirbel an Intensität abnehmen (vgl. Bild 2.1).
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Bild 4.11 : Visualisierung der Wandschubspannungen auf der Modelloberfläche für den Referenzfall
Die Lage und Ausdehnung der Längsstreifen im Ölfilmbild korreliert mit der Anordnung der
lokalen Wärmelastmaxima in Bild 4.12, wie sie mit Hilfe der Wärmelastverteilung (in Form
von Stantonzahlen) auf der Modelloberfläche sichtbar gemacht werden können. Das Abheben
dieser gegensinnig rotierenden Längswirbel von der Modelloberfläche, im Ölfilmbild im
hinteren Teil des Modells in Form von feinen Linien erkennbar, ist in der Stantonzahl-
Darstellung aufgrund der hierfür unzureichenden Auflösung der Infrarot-Kamera nicht mehr
erkennbar. Das Vorhandensein der Görtler-Wirbel und der dadurch induzierten hohen lokalen
Wärmelasten auf der Modelloberfläche verdeutlicht die Notwendigkeit für die Implementie-
rung von Beeinflussungsmechanismen, die in der Lage sind, neben der Dicke der Ablöseblase
auch die Wärmebelastung der Oberfläche zu reduzieren.
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Bild 4.12 : Verteilung der Stantonzahlen auf der Modelloberfläche für den Referenzfall
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4.3 Grenzschichtabsaugung
4.3.1 Optimierung des Spaltwinkels und der Spaltbreite
Wie bereits im Zusammenhang mit dem analytischen Verfahren in Kapitel 3.1 sowie der
numerischen Optimierung in Kapitel 3.2 erwähnt, stellen der Winkel des Absaugespaltes
relativ zur Modelloberfläche γA sowie die Spaltbreite BA wesentliche Parameter für die Aus-
legung der Absaugung10 dar. Dabei befindet sich die Absaugung jeweils an der für die ent-
sprechende Konfiguration optimalen Position relativ zum Stoßauftreffort; der Einfluß der
Positionierung wird im folgenden Kapitel detaillierter diskutiert. Bild 4.13 zeigt den Einfluß
des Spaltwinkels γA auf die Wirkung der Absaugung anhand der in Kapitel 4.1.2 und 4.1.3
definierten Gütekriterien relative Grenzschichtdicke δrel und relative Temperaturzunahme θrel.
Dabei wurden exemplarisch ein senkrechter (γA = 90°), ein sehr steil (γA = 20°) sowie ein
gemäßigt angestellter Absaugespalt (γA = 45°) untersucht.
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Bild 4.13 : Einfluß des Spaltwinkels γA auf die Wirkung der Absaugung (Spaltbreite BA = 5 mm)
Generell läßt sich mit Hilfe der Absaugung eine sehr gute Reduzierung sowohl der Dicke der
Ablöseblase (δrel) als auch der Wärmelasten auf der Modelloberfläche (θrel) erreichen, wobei
mit einem mittleren Spaltwinkel die größte Reduzierung erzielt wird (in Übereinstimmung
mit den Voraussagen des analytischen Verfahrens). Bei sehr kleinen Spaltwinkeln (γA = 20°)
wirkt sich offenbar die große Spaltlänge ungünstig auf die Wirkung der Absaugung aus. Die
größere Spaltlänge führt zu dickeren Grenzschichten im Absaugespalt, mit dem Resultat einer
Reduktion des effektiven Strömungsquerschnittes der Absaugung und damit eines geringeren
Massenstroms im Absaugespalt. Bei großen Spaltwinkeln (γA = 90°) ist die Spaltlänge und
                                                
10 In dieser Arbeit wird nur die Absaugung durch einen Einzelspalt betrachtet, um von der Absaugung selbst
erzeugte dreidimensionale Effekte, wie sie beispielsweise bei der Verwendung von Absaugelöchern
entstehen würden, weitestgehend auszuschließen. Die Ergebnisse sind jedoch auch auf andere Absauge-
konfigurationen übertragbar.
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entsprechend der Verlust durch die Grenzschicht im Absaugespalt geringer, jedoch wirkt sich
die notwendige starke Umlenkung der Strömung am Eintritt der Absaugung negativ auf die
Absaugewirkung aus. In Übereinstimmung mit den Ergebnissen der numerischen Simulation
in Kapitel 3.2.3 bietet daher ein gemäßigter Spaltwinkel (wie hier γA = 45°) die besten Vor-
aussetzungen für eine gute Absaugewirkung.
In Bild 4.14 ist der Einfluß der Spaltbreite auf die Wirkung der Absaugung (wiederum anhand
der Gütekriterien δrel und θrel) dargestellt. Im Bereich kleiner Spaltbreiten nimmt sowohl die
relative Grenzschichtdicke δrel als auch die relative Temperaturzunahme θrel mit steigender
Spaltbreite zunächst stark zu, um dann im Bereich größerer Spaltbreiten annähernd konstant
zu bleiben. Hierzu liefert die Voraussage des analytischen Verfahrens bereits eine recht gute
Annäherung bezüglich der notwendigen Spaltbreite. Eine weitere Vergrößerung der Spalt-
breite über den im Experiment ermittelten optimalen Wert (hier: BA ≈ 5 mm) erscheint dem-
nach wenig sinnvoll. Im Gegenteil erfährt die Strömung bei sehr großen Spaltbreiten aufgrund
der großen Öffnung in der Modelloberfläche eine Störung, die sich aus der dann auftretenden
Stufenströmung erklärt und letztendlich zu einem erneuten Absinken der relativen Grenz-
schichtdicke bzw. der relativen Temperaturzunahme führt.
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Bild 4.14 : Einfluß der Spaltbreite BA auf die Wirkung der Absaugung (Spaltwinkel γA = 45°)
In Bild 4.13 und Bild 4.14 sind zum Vergleich mit den experimentell erhaltenen Daten die aus
den numerischen Simulationen ermittelten Werte für die relative Grenzschichtdicke δrel ein-
getragen. Dabei liegen die berechneten Werte sehr gut in der Toleranz der Genauigkeit der
Experimente (vgl. Kapitel 4.1.5).
4.3.2 Optimierte Positionierung der Absaugung
Von entscheidendem Einfluß auf die Wirkung der Absaugung ist die Position des Absauge-
spaltes relativ zum (ortsfesten) Stoßauftreffort, die mit der Größe ∆xAS bezeichnet wird. Mit
Hilfe des analytischen Verfahrens wurde gezeigt, daß die Funktion der Absaugung wesentlich
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vom Druck am Eintritt der Absaugung abhängt. Ist dieser relativ hoch, so ist die Grenz-
schichtdicke im Absaugespalt klein und die Dichte der Absaugeströmung groß. Bei einer
reibungsfreien Betrachtung der Strömung auf der Modelloberseite (wie z.B. beim analy-
tischen Verfahren) ergibt sich ein sprunghafter Druckanstieg am Stoßauftreffort, was zu einer
optimalen Position der Absaugung unmittelbar hinter diesem Druckanstieg führt. Demgegen-
über erfolgt der Druckanstieg bei einer realen Strömung nach Délery [12] nicht sprungartig,
sondern vielmehr als Funktion der Stärke der Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkung. Für eine
optimale Funktion sollte die Absaugung daher in unmittelbarer Nähe des Punktes liegen, an
dem der Druckanstieg gerade beendet ist, da so ein hoher Druck am Eintritt des Absauge-
spaltes gegeben ist und die Absaugung in nächster Nähe zu der Ablöseblase liegt.
Bild 4.15 zeigt den Verlauf der Gütekriterien δrel und θrel in Abhängigkeit der Position der
Absaugung relativ zum Stoßauftreffort11. Wie bereits die obigen Überlegungen nahegelegt
haben, wird die größte Wirkung der Absaugung in unmittelbarer Nähe des Stoßauftreffortes
erreicht. Dies gilt sowohl für die in Experiment und Simulation (in sehr guter Überein-
stimmung) ermittelte Reduzierung der Dicke der Ablöseblase (dargestellt durch die relative
Grenzschichtdicke δrel) als auch für die zu erreichende Verminderung der Wärmelasten (aus-
gedrückt durch die relative Temperaturzunahme θrel). Wie schon im vorangegangenen Kapitel
zeigt sich auch hier, daß die Verläufe von δrel und θrel eine ähnliche Tendenz widerspiegeln.
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Bild 4.15 : Einfluß der Absaugeposition ∆xAS auf die Funktion der Absaugung
Die Reduzierung der Ablöseblasendicke läßt sich sehr anschaulich mit Hilfe der Schlieren-
aufnahmen verdeutlichen. In Bild 4.16 ist das Strömungsbild exemplarisch an drei verschie-
denen Stoßauftreffpositionen für das Modell mit Absaugung dargestellt. Bei einer Position
des Absaugespaltes weit stromab des Stoßauftreffortes (im Schlierenbild: ∆xAS = 23,6 mm) ist
                                                
11 Der Stoßauftreffort ist hier als die Stelle des auftreffenden Stoßes bei reibungsfreier Betrachtung definiert;
bei der realen Strömung ist dies die Verlängerung des einfallenden Stoßes bis auf die Modelloberfläche.
Bezugspunkt für die Absaugung ist dabei der Mittelpunkt des Absaugespaltes auf der Modelloberfläche.
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eine relativ große Ablöseblase zu erkennen. Offensichtlich ist die Absaugung nicht in der
Lage, eine bereits existierende Ablöseblase deutlich in der Größe zu reduzieren. Das grund-
sätzliche Prinzip der Grenzschichtabsaugung ist, energiearmes Grenzschichtmaterial in einem
Verzögerungs- oder Ablösungsgebiet abzuführen, wodurch sich erneut ein stabiles Grenz-
schichtprofil ausbilden kann. Hieraus wird deutlich, daß im vorangehend beschriebenen Falle
(die Grenzschicht ist bereits abgelöst, der Absaugespalt befindet sich relativ weit stromab
dieser Ablösung) der Einsatz einer Absaugung wenig effektiv ist. Bei einer Positionierung in
unmittelbarer Nähe des auftreffenden Stoßes (hier: ∆xAS = 3,6 mm) ist die Ablöseblase
nahezu vollständig verschwunden, auch der charakteristische Ablösestoß ist nicht mehr er-
kennbar. Eine Anordnung des Absaugespaltes relativ weit stromauf des Stoßauftreffortes (im
Bild 4.16 bei ∆xAS = -26,4 mm) führt zu einer erneuten Zunahme der Ablöseblasendicke; die
sich nach dem Absaugespalt ausbildende stabilisierte Grenzschicht bleibt offenbar nur eine
begrenzte Strecke lang stabil und gegen die Einwirkung eines einfallenden Stoßes resistent.
Damit verbunden kann auch wieder die Ausbildung eines Ablösestoßes beobachtet werden.
∆xAS = 23,6 mm
∆xAS = 3,6 mm
∆xAS = -26,4 mm
Bild 4.16 : Schlierenaufnahmen für das Modell mit Absaugung bei verschiedenen Positionen des
Absaugespaltes relativ zum Stoßauftreffort
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Analog der Darstellung in Kapitel 4.2 zeigt Bild 4.17 ein aus der numerischen Simulation
berechnetes Schattenbild der Strömung für ein Modell mit Absaugung unmittelbar am Ort des
auftreffenden Stoßes. Ebenso wie im Schlierenbild bei ähnlicher Positionierung des Absauge-
spaltes ist die Ablöseblase aufgrund der guten Wirkung der Absaugung praktisch ver-
schwunden, es wird kein Ablösestoß mehr induziert. Zusätzlich zum Strömungsfeld um das
Modell liefert die numerische Simulation Informationen über die Strömung im Inneren des
Absaugespaltes (vgl. hierzu Bild 3.17 und Bild 3.18).
Bild 4.17 : Wirkung der Absaugung im mittels FEM-Simulation berechneten Schattenbild
Die FEM-Simulationen können darüber hinaus zum Vergleich verschiedener Absauge-
positionen anhand des Reibungsbeiwertes cf, wie in Bild 4.18 dargestellt, dienen. Dabei ist die
Ausdehnung der Ablöseblase an der Größe des Bereiches negativer Werte von cf zu identifi-
zieren. Bei einer Anordnung des Absaugespaltes unmittelbar am Stoßauftreffort tritt lediglich
eine kleine Ablösung stromab der Spalthinterkante auf (vgl. Bild 3.19 in Kapitel 3.2.3).
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Bild 4.18 : Berechneter Reibungsbeiwert cf auf der Modelloberfläche bei verschiedenen Positionen
des Absaugespaltes relativ zum Stoßauftreffort
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Eine Positionierung des Spaltes stromauf des auftreffenden Stoßes (∆xAS < 0) führt zu einem
kleinen abgelösten Bereich vor dem Absaugespalt, der sich hinter der Absaugung weiter fort-
setzt. Demgegenüber liegt die Ablöseblase bei einer Absaugeposition stromab des Stoß-
auftreffortes (∆xAS > 0) komplett vor dem Absaugespalt, ihre Ausdehnung ist geringfügig
größer verglichen mit der Positionierung stromauf.
Aus dem Verlauf der Gütekriterien für verschiedene Absaugepositionen in Bild 4.15 ist er-
sichtlich, daß die Dicke der Ablöseblase bei einer Verschiebung der Absaugung stromauf
bezüglich des auftreffenden Stoßes (∆xAS < 0) im Vergleich zu einer Verschiebung in Strom-
abrichtung weniger stark zunimmt. Durch eine solche Anordnung läßt sich prinzipiell die
Tendenz der Grenzschicht zur Interaktion mit dem einfallenden Stoß vermindern. Die Ab-
saugung verkleinert die unteren niederenergetischen Schichten in der Grenzschicht, was ein
völligeres und damit stabileres Grenzschichtprofil bewirkt. Darüber hinaus ist der Druck am
Absaugespalt bei einer Absaugeposition stromauf des Stoßauftreffortes deutlich geringer. In
Bild 4.19 ist zu erkennen, daß dies auch zu einer Reduzierung des Absaugemassenstroms (im
Diagramm im Verhältnis zu dem analog Kapitel 3.1.1 berechneten Grenzschichtmassenstrom
dargestellt) führt. Im Hinblick auf einen möglichst geringen Absaugemassenstrom, wie er in
Kapitel 2.2 gefordert wurde, sowie auf eine gute Funktion ist also eine Positionierung der
Absaugung etwas stromauf des auftreffenden Stoßes eindeutig zu favorisieren.
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Bild 4.19 : Absaugemassenstrom in Abhängigkeit der Absaugeposition
Bild 4.20 zeigt die Wandschubspannungen mit Hilfe der Ölfließtechnik für ein Modell mit
unmittelbar stromauf des Stoßauftreffortes positionierter Absaugung. Gegenüber dem Refe-
renzfall (vgl. Bild 4.11) sind hier weder Ablöse- noch Anlegelinien zu erkennen, ein Indiz für
die sehr wirksame Verhinderung der Grenzschichtablösung durch die Absaugung. Weiterhin
fällt auf, daß im hinteren Bereich der Modelloberfläche nur noch vereinzelte, schmale und
kurze Bereiche mit Längsstreifen auftreten. Dies läßt sich nicht mehr eindeutig auf das Vor-
handensein von Görtler-Wirbeln zurückführen. Diese Längsstreifen können entweder auf trotz
der starken Verminderung der Ablöseblase noch sehr schwach vorhandene Görtler-Wirbel mit
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geringer Intensität oder aber auf Rauhigkeiten und Fertigungstoleranzen an der Spalthinter-
kante hindeuten, die dazu führen, daß das Öl unregelmäßig weggespült oder verdampft wird.
Bild 4.20 : Visualisierung der Wandschubspannungen auf der Modelloberfläche bei einer Absauge-
position unmittelbar stromauf des Stoßauftreffortes
Der Vergleich mit der Stantonzahl-Verteilung auf der Modelloberfläche bei gleicher Konfigu-
ration in Bild 4.21 bestätigt diese Interpretation. Auch hier sind gegenüber dem Referenzfall
(vgl. Bild 4.12) keine charakteristischen Streifenmuster mit hohen lokalen Wärmelasten mehr
sichtbar. Ferner ist zu erkennen, daß mit Hilfe der Absaugung nicht nur die Maximalwärme-
lasten (vormals im Bereich der Längswirbel) deutlich reduziert werden, sondern das gesamte
Wärmelastniveau auf der Modelloberfläche stromab des auftreffenden Stoßes verringert
werden kann.
5
4
3
2
1
0
St [ 10-3]
Stossauftreffort
.
Bild 4.21 : Verteilung der Stantonzahlen auf der Modelloberfläche bei einer Absaugeposition un-
mittelbar stromauf des Stoßauftreffortes
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Die Analyse der Wärmebelastung anhand der relativen Temperaturzunahme θrel allein kann
keine umfassende Auskunft über die gesamte Wärmelast auf der Modelloberfläche liefern. In
Bild 4.22 ist daher die Stantonzahl-Verteilung auf der Modelloberfläche als Vergleich
zwischen verschiedenen Absaugepositionen mit dem Referenzfall dargestellt. Hierbei zeigt
sich, daß sich die Wärmelasten, insbesondere diejenigen, die durch die Entstehung von
Görtler-Wirbeln verursacht werden, mit einer Anordnung der Absaugung unmittelbar stromab
des Stoßauftreffortes deutlich vermindern lassen (Bild 4.22 (oben)). Allerdings kommt es
aufgrund der Strömungsumlenkung in den Spalt zu einer starken Aufheizung der hinteren
Absaugespaltkante, welche für die umgelenkte Strömung einen Staupunkt darstellt. Zwar
werden bedingt durch die Einschränkungen des Thermographie-Auswerteverfahrens (vgl.
Kapitel 4.1.3) an dieser Stelle tendenziell etwas zu hohe Werte der Stantonzahl berechnet,
generell ist jedoch mit einer Aufheizung der Spalthinterkante infolge der beschriebenen
Strömungsphänomene zu rechnen.
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2 : Stantonzahl-Verteilung auf der Modelloberfläche im Vergleich zwischen Referenzfall
und Fällen mit Absaugung bei verschiedenen Absaugepositionen
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Im Hinblick auf die technische Realisierbarkeit einer Grenzschichtabsaugung erscheint daher
eine Positionierung der Absaugung direkt stromauf des auftreffenden Stoßes, wie in Bild 4.22
(unten) dargestellt, wesentlich günstiger. Eine solche Anordnung führt ebenso zu einem
starken Rückgang der Wärmelasten auf der Modelloberfläche, wobei zusätzlich die Auf-
heizung der Hinterkante des Absaugespaltes vermieden wird, da das Druckniveau am Ab-
saugespalt verglichen mit einer Absaugeposition stromab des Stoßauftreffortes deutlich
geringer ist. Darüber hinaus wird für die Absaugung an dieser Position, wie oben beschrieben,
ein wesentlich kleinerer Absaugemassenstrom benötigt.
4.3.3 Variation der Absaugegeometrie
Im vorhergehenden Kapitel wurde demonstriert, daß mit Hilfe der Implementierung einer
Grenzschichtabsaugung zwar eine deutliche Reduzierung der Auswirkungen einer stoßindu-
zierten Grenzschichtablösung (im Hinblick auf die Dicke der Ablöseblase sowie die Wärme-
lasten auf der Modelloberfläche) erreicht werden kann, die optimale Wirkung jedoch sehr
stark von der Anordnung der Absaugung relativ zum Stoßauftreffort abhängig ist und darüber
hinaus auf einen relativ kleinen Bereich beschränkt bleibt. Daher ist eine Vergrößerung des
Wirkungsbereiches wünschenswert, wie er zur Anpassung an verschiedene Stoßstärken und
Stoßauftreffpositionen infolge wechselnder Flugzustände notwendig wird. Dies läßt sich z.B.
durch verschiedene, in Bild 4.23 dargestellte Variationen der Absaugegeometrie erreichen.
γA = 45°/20°
h
γA = 45°
h
Bild 4.23 : Variationen der Absaugegeometrie
Durch das Anheben der Hinterkante des Absaugespaltes wird der Effekt der Absaugung zu-
sätzlich durch ein Abschälen der Grenzschicht unterstützt. Neben dem Absaugen der nieder-
energetischen Grenzschichtteile wird dabei das Grenzschichtprofil stromab der Spalthinter-
kante verändert, und zwar zu einem völligeren und somit in Bezug auf Stoß / Grenzschicht-
Wechselwirkungen resistenteren Profil. In der numerischen Simulation in Bild 4.24 ist dieses
Verhalten der Grenzschicht in der Darstellung der normierten Geschwindigkeitsverläufe zu
erkennen. Durch das Hochstellen der Spalthinterkante entsteht an der Spitze der Absauge-
spaltkante eine neue, noch sehr dünne Grenzschicht und die Wirkung der Absaugung verhin-
dert hierbei effektiv eine stoßinduzierte Ablösung.
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Bild 4.24 : Berechnete Geschwindigkeitsverteilung im Bereich der Absaugung mit hochgesetzter
Spalthinterkante
Aufgrund der weitgehend übereinstimmenden Tendenz der Verläufe der Gütekriterien ist aus
Gründen der Übersichtlichkeit im Diagramm in Bild 4.25 nur die relative Temperatur-
zunahme θrel aufgetragen. Über eine weitere absolute Reduzierung der durch θrel dargestellten
wirbelinduzierten Wärmelasten hinaus wird der Verlauf der relativen Temperaturzunahme
gegenüber der ebenen Absaugekonfiguration flacher. Damit kann der Stoß bei nahezu gleich-
bleibender Absaugewirkung in einem deutlich vergrößerten Bereich stromab der Absaugung
auf die Platte treffen, wodurch sich die technische Anwendbarkeit dieser Konfiguration
verbessert. Die hierzu notwendige Höhe h entspricht in etwa der Größe der ungestörten
Grenzschicht am Ort der Absaugung (wie sie z.B. nach van Driest [94] bestimmt werden
kann, siehe Kapitel 3.1.1). Ein weiteres Hochsetzen der Spalthinterkante über diesen Wert
hinaus (in diesem Beispiel beträgt δ ≈ 3,5 mm) führt danach zu keiner signifikanten Zunahme
der Absaugewirkung.
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Bild 4.25 : Verläufe der relativen Temperaturzunahme θrel bei einer Variation der Absaugegeometrie
Wie bereits in Bild 4.18 dient der Verlauf des Reibungsbeiwertes cf auf der Modelloberfläche
in Bild 4.26 zur Bewertung der Absaugewirkung für den hochgesetzten Absaugespalt. Es ist
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zu erkennen, daß die Neigung der Grenzschicht zum Ablösen im Vergleich mit dem ebenen
Spalt nochmals gesunken ist (so ist z.B. der Verlauf von cf vor dem Absaugespalt etwas
flacher). Weiterhin ist die Größe der Ablösung unmittelbar hinter dem Absaugespalt nur noch
sehr klein und nochmals reduziert gegenüber der Konfiguration mit ebenen Absaugespalt.
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Bild 4.26 : Berechneter Reibungsbeiwert cf auf der Modelloberfläche für den ebenen Absaugespalt
und die Geometrievariation mit hochgesetztem Absaugespalt (h = 3 mm)
Die beschriebene Verbesserung im Betriebsverhalten geht dabei nicht zwangsläufig mit einem
höheren Absaugemassenstrom einher, wie in Bild 4.27 in einem Vergleich der Absauge-
massenströme für die Konfiguration mit ebenem Absaugespalt und mit hochgesetzter
Spalthinterkante dargestellt ist. Im Bereich der vorteilhaften Absaugepositionen stromauf des
Stoßauftreffortes wird, bei verbesserter Leistung der Absaugung, ein nur geringfügig größerer
Absaugemassenstrom gegenüber der ebenen Absaugekonfiguration benötigt.
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Bild 4.27 : Vergleich der Absaugemassenströme für den ebenen und den hochgesetzten Absaugespalt
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Im Zusammenhang mit dem analytischen Verfahren in Kapitel 3.1 wurde aufgezeigt, daß die
Wirkung der Absaugung durch die Grenzschicht im Absaugespalt beeinflußt wird. Die Re-
duktion des effektiven Strömungsquerschnittes durch diese Grenzschicht läßt sich durch den
Einsatz eines divergenten Absaugespaltes vermindern. Damit verbunden bewirkt ein Schräg-
stellen der Modelloberfläche hinter dem Absaugespalt, wie er im Experiment durch ein An-
stellen des hinteren Platteneinsatzes erreicht wird (siehe Bild 4.23), nochmals eine leichte
Verbesserung der Absaugewirkung (Bild 4.25). Die schräge Kontur führt zu einer geringeren
Rückumlenkung der Strömung hinter dem einfallenden Stoß, verbunden mit geringeren Stoß-
verlusten (dieses Konzept wird in Kapitel 4.4.3 noch näher erläutert).
Die Betrachtung der Stantonzahl-Verteilung in Bild 4.28 offenbart jedoch einen grundlegen-
den Nachteil der Konfigurationen mit hochgesetzter Hinterkante des Absaugespaltes. Da die
Spalthinterkante grundsätzlich direkt in der Anströmung liegt, wird sie mit sehr hohen Tem-
peraturen beaufschlagt. Im Unterschied zum ebenen Spalt ergibt sich auch bei Absauge-
positionen stromauf des Stoßauftreffortes keine Verringerung der thermischen Belastung, da
die Spalthinterkante zu jeder Zeit einen Staupunkt für die Strömung darstellt. Die Verbesse-
rung aus regelungstechnischer Sicht ist somit verbunden mit einem Mehraufwand für die
temperaturbeständige Auslegung des Absaugespaltes. Bei der Entscheidung für diese Konfi-
guration muß also zwischen Aufwand und Nutzen abgewogen werden.
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Bild 4.28 : Verteilung der Stantonzahlen auf der Modelloberfläche für die Konfiguration mit hoch-
gesetzter Hinterkante des Absaugespaltes (h = 3 mm)
4.3.4 Dreidimensionale Einflüsse auf die Absaugung
Ein Hyperschall-Einlauf stellt ein geometrisch dreidimensionales System dar, in dem auch die
Seitenwände eine Wirkung auf die strömungsführenden Wände ausüben. Aus diesem Grund
wird im folgenden das verwendete Prinzipmodell, wie in Bild 4.29 dargestellt, mit einer
Seitenwand ausgestattet, um die dreidimensionalen Einflüsse der Seitenwand auf die Stoß /
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Grenzschicht-Interaktion und speziell auf Maßnahmen zu deren Beeinflussung zu untersuchen
(siehe auch Gerst [21]).
Bild 4.29 : Prinzipmodell zur Untersuchung der Eckenströmung mit Absaugung
Grundlegende Arbeiten zu Eckenströmungen finden sich u.a. bei Schepers [79] und Stainback
[91]. Der sich an der Vorderkante der Seitenwand ausbildende Stoß interagiert mit dem
Vorderkantenstoß der Platte, was zur Entstehung eines sogenannten Eckenstoßes führt. In
Abhängigkeit der Stoßstärken bilden sich unterhalb dieses Stoßes, in direkter Nähe der Ecke,
Wirbelsysteme aus. Weiterhin entstehen durch die Interaktion der Vorderkantenstöße mit dem
Eckenstoß weitere Sekundärstöße, welche die Grenzschichten auf den Wänden beeinflussen.
Darüber hinaus bewirkt nach Kornilov [41][42] ein einfallender Schrägstoß, der in Wech-
selwirkung mit den oben beschriebenen Strömungsphänomenen tritt, eine Grenzschicht-
ablösung sowohl an der Seitenwand als auch auf der Plattenoberfläche. In Bild 4.30 ist das
Strömungsbild einer Eckenströmung schematisch dargestellt.
An der Seitenwand löst die Grenzschicht an einer Linie SW1 vor dem einfallenden Schrägstoß
IS ab und legt sich an einer Linie RW1 hinter dem Stoß wieder an die Oberfläche an, wobei der
Abstand der Linien eine Funktion der Stoßstärke des Schrägstoßes ist. Bei starken Stößen
kommt es auf der Seitenwand zur Ausbildung einer zweiten Ablöselinie SW2 hinter dem Stoß,
die entsprechende Wiederanlegelinie RW2, die gemäß der Strömungstopologie zwischen SW1
und SW2 liegen muß, befindet sich sehr nahe an der zweiten Ablöselinie SW2, weshalb sie in
der Regel nicht sichtbar ist. Auf der Plattenoberfläche löst die Strömung großflächig, wie
bereits in Kapitel 2.1 beschrieben, an einer Linie SP1 vor dem Stoßauftreffort ab und liegt ab
einer Linie RP1 wieder an der Wand an. Die Krümmung der Ablöselinie SP1 weist auf die
durch die Eckenwirbel bedingte starke Dreidimensionalität des Strömungsfeldes hin. An der
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Seitenwand löst die Grenzschicht ein weiteres Mal an der Ablöselinie SW3 ab, die dazu
gehörige Wiederanlegelinie RP3 befindet sich auf der Plattenoberfläche. Da der Druck in der
Grenzschicht auf der Platte in Seitenwandnähe hinter dem Stoß zu groß ist, kommt es zu einer
erneuten Ablösung an der Linie SP2, wobei sich zwischen der Ablöselinie SP2 und der zuge-
hörigen Wiederanlegelinie RP2 eine Rückströmung in Richtung der Seitenwand ausbildet.
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Bild 4.30 : Schematische Darstellung der Eckenströmung mit einfallendem Schrägstoß
Die oben beschriebenen Strömungsphänomene sind auch im Ölfilmbild für den Referenzfall
ohne Absaugung wiederzufinden. In Bild 4.31 ist auf der Seitenwand die Ablöselinie SW1
sowie hinter dem mit einer Linie angedeuteten Stoß die zweite Ablöselinie SW2 zu erkennen;
wie schon im ebenen Fall sind die Wiederanlegelinien meist zu schwach ausgeprägt, um im
Ölfilmbild sichtbar zu werden. Weiterhin ist die Ablöselinie SW3 in der Ecke zu sehen sowie
die dazu gehörige Wiederanlegelinie RP3 auf der Plattenoberfläche. Wie bereits für den
ebenen Fall beschrieben bewirkt das Auftreffen des einfallenden Schrägstoßes auf die Platten-
grenzschicht ein großflächiges Ablösen der Grenzschicht auf der Plattenoberfläche (die
Ablösung beginnt an der Ablöselinie SP1), wobei auch hier ein zweites Rezirkulationsgebiet
innerhalb der Ablöseblase entsteht (erkennbar an der zweiten Ablöselinie SP1*).
Stromab der Ablöseblase bilden sich wieder charakteristische Längsstreifenmuster auf der
Modelloberfläche aus, die als Hinweis auf die Existenz von Görtler-Wirbeln interpretiert
werden können. Der Abstand zwischen den Linien SP1 und SP1* ist in diesem Falle um mehr
als 25% größer als im ebenen Fall, ein Indiz für die Wirkung der dreidimensionalen Einflüsse
auf die Strömung bzw. speziell die Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkung. Dieser Einfluß, ins-
besondere auch aufgrund der Eckenwirbel, läßt sich weiterhin an der stark deformierten
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Ausprägung der zweiten Ablöselinie SP1* erkennen und an dem abgelösten Gebiet unmittelbar
stromauf des Stoßauftreffortes direkt an der Ecke.
Bild 4.31 : Visualisierung der Wandschubspannungen am Eckenmodell für den Referenzfall an
Seitenwand (oben) und Plattenoberfläche (unten)
Dieses Gebiet ist ebenfalls in der Verteilung der Stantonzahlen auf der Plattenoberfläche in
Bild 4.32 zu erkennen. Das durch die Görtler-Wirbel verursachte Streifenmuster auf der
Plattenoberfläche weicht in der Nähe der Ecke deutlich vom ebenen Fall ab, hier stellen sich
höhere Wärmelasten ein, verbunden mit einer größeren Ausdehnung der Gebiete maximaler
Wärmelast, was auf eine Verstärkung der stoßinduzierten Görtler-Wirbel durch die Ecken-
wirbel hindeutet. Allerdings führen die oben beschriebenen Strömungsphänomene in der Ecke
dazu, daß die stoßinduzierte Ablöseblase nicht komplett bis an die Seitenwand reicht. Aus
diesem Grund ist die Wärmebelastung direkt an der Seitenwand relativ gering, die Ecken-
wirbel tragen also offensichtlich nicht im gleichen Maße wie die Görtler-Wirbel zur Er-
wärmung der Plattenoberfläche bei.
Durch die Implementierung einer Grenzschichtabsaugung, in Bild 4.33 im Ölfilmbild für eine
Positionierung der Absaugung direkt am Stoßauftreffort (∆xAS = 0 mm) gezeigt, kann die
Ausbildung von Görtler-Wirbeln sichtbar vermindert werden (zu erkennen an den nur sehr
schwach ausgeprägten Längsstreifenmustern). Wie jedoch im Referenzfall der Ecken-
strömung tritt auch hier in unmittelbarer Nähe der Seitenwand ein Ablösegebiet auf, daß auf
die Wirkung der Eckenwirbel zurückzuführen ist. Die Absaugung ist also offensichtlich nicht
in der Lage, diese Ablösung zu verhindern. Die Wechselwirkung zwischen den Eckenwirbeln
Ablösung
aufgrund der
Eckenwirbel
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und dem einfallenden Stoß führt weiterhin zur Ausbildung eines kleinen Ablösegebietes
direkt vor dem Stoßauftreffort, wie es schon im Referenzfall beobachtet wurde.
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Bild 4.32 : Verteilung der Stantonzahlen am Eckenmodell für den Referenzfall ohne Absaugung
Bild 4.33 : Visualisierung der Wandschubspannungen am Eckenmodell für den Fall mit Absaugung
direkt am Stoßauftreffort (∆xAS = 0 mm) an Seitenwand (oben) und Plattenoberfläche
(unten)
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Dieser Einfluß der Eckenwirbel ist auch in der Darstellung der Wärmelasten auf dem Ecken-
modell in Bild 4.34 und Bild 4.35 zu erkennen. Es bestätigt sich, daß die Absaugung nicht in
der Lage ist, die Wirkung der Eckenwirbel deutlich zu beeinflussen. An beiden Positionen der
Absaugung relativ zum Stoßauftreffort ist eine relativ hohe Wärmelast in direkter Nähe zur
Seitenwand sichtbar. Es ist denkbar, das die Eckenwirbel aufgrund der durch die Absaugung
verringerten Grenzschichtdicke in diesem Bereich stärker auf die Plattenoberfläche einwirken
können, was zu einer Erhöhung der Wärmelast führt. Eine Möglichkeit zur Reduzierung
dieser Wärmelasterhöhung bestünde darin, den Absaugespalt nicht bis ganz an die Seiten-
wand zu führen, sondern erst in einem, von der Ausdehnung der Eckenwirbel abhängigen
Abstand zur Seitenwand beginnen zu lassen, was zu einer Verringerung der Stantonzahlen im
Bereich der Ecke, ähnlich wie im Referenzfall, führen würde.
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Bild 4.34 : Verteilung der Stantonzahlen am Eckenmodell für den Fall mit Absaugung stromab des
Stoßauftreffortes (∆xAS = 7 mm)
Generell ist jedoch auch im dreidimensionalen Fall eine gute Wirkung der Absaugung im
Hinblick auf eine Reduzierung der stoßinduzierten Görtler-Wirbel gegeben. Gegenüber dem
Referenzfall ohne Absaugung kann die Wärmelast auf der Plattenoberfläche, deren Maxima
zu einem großen Anteil auf die Ausbildung von Görtler-Wirbeln zurückzuführen sind, durch
die Verringerung der Größe der Ablöseblase mit Hilfe der Absaugung deutlich gesenkt
werden (um mehr als 30%). Auch hier läßt sich durch eine Anordnung der Absaugung direkt
stromauf des Stoßauftreffortes (Bild 4.35) der beste Kompromiß aus geringen Wärmelasten
sowohl auf der Plattenoberfläche als auch am Absaugespalt erreichen. Allerdings ist der
geometrische Einsatzbereich, also die mögliche Verschiebung des Absaugespaltes relativ zum
Stoßauftreffort bei ausreichender Verringerung der relativen Temperaturzunahme, im
Vergleich zum ebenen Fall geringer. Hinsichtlich der Positionierung der Absaugung ist
demnach eine entsprechend höhere Genauigkeit erforderlich.
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Bild 4.35 : Verteilung der Stantonzahlen am Eckenmodell für den Fall mit Absaugung stromauf des
Stoßauftreffortes (∆xAS = -6 mm)
4.4 Oberflächenkonturierung
Grundsätzlicher Nachteil der Reduzierung der stoßinduzierten Grenzschichtablösung mit
Hilfe einer Absaugung, wie sie in Kapitel 4.3 beschrieben wurde, ist die Notwendigkeit zum
Abführen von mitunter stark aufgeheiztem Grenzschichtmassenstrom, der dann dem an-
schließenden Triebwerksprozeß nicht mehr zur Verfügung steht. Daher werden im folgenden
verschiedene Möglichkeiten zur Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Interaktionen mit
Methoden untersucht, die kein Absaugen von Grenzschichtmassenstrom erfordern. Über eine
Anpassung der Oberflächenkontur soll hierbei eine Reduzierung der Grenzschichtablösung
erreicht werden.
4.4.1 Passive Cavity
In Kapitel 4.2 wurde beschrieben, daß ein auf eine Grenzschicht auftreffender Schrägstoß in
einer Hyperschall-Strömung zur Ausbildung einer massiven Ablösung führen kann. Befindet
sich am Ort dieser Ablöseblase anstelle einer festen Wand ein definiertes, kompressibles Luft-
volumen, so kann dieses als Passive Cavity bezeichnete Volumen von der Ablöseblase
komprimiert werden, was wiederum zu einer Reduzierung der Dicke der Ablöseblase führen
kann. Der schematische Aufbau einer solchen Konfiguration ist in Bild 4.36 dargestellt.
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Passive Cavity
Bild 4.36 : Schematische Darstellung des Prinzips der Passive Cavity
Der Verlauf der relativen Temperaturzunahme θrel in Abhängigkeit der Positionierung12 ist in
Bild 4.37 für die Passive Cavity aufgetragen. Es ist erkennbar, daß bei einer Position der
Passive Cavity stromauf des Stoßauftreffortes (∆xAS < 0) eine geringfügige Reduzierung der
relativen Temperaturzunahme erreicht wird (Werte von θrel > 0). Demgegenüber bewirkt eine
Positionierung stromab des auftreffenden Stoßes (∆xAS > 0) eine Zunahme der Wärmelasten
auf der Modelloberfläche (d.h. Werte von θrel < 0). Diese Erhöhung der Wärmebelastung ist
auf die Ausbildung einer Stufenströmung zurückzuführen, da die Passive Cavity als eine
doppelte Stufe aufgefaßt werden kann. In Wechselwirkung mit dem einfallenden Stoß entsteht
bei der Positionierung stromab des Stoßauftreffortes eine ungünstige Überlagerung der für
eine Stufenströmung typischen Ausbildung von Verdichtungsstößen, Kompressionen und
Expansionen, die letztendlich zu einer Erhöhung der Wärmelasten auf der Modelloberfläche
stromab des auftreffenden Stoßes führt.
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Bild 4.37 : Relative Temperaturzunahme θrel in Abhängigkeit der Position für die Passive Cavity
                                                
12 Bezugspunkt für die Passive Cavity für die Bestimmung der Position relativ zum Stoßauftreffort ist hierbei
der Mittelpunkt der Konturöffnung auf der Modelloberfläche.
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Die insgesamt relativ geringe Wirkung der Passive Cavity ist vermutlich darauf zurückzu-
führen, daß bei den hier herrschenden (Hyperschall-) Strömungsbedingungen der Druck im
Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungsgebiet zu gering ist, um eine wirkungsvolle Kom-
pression der Luft in der Passive Cavity zu erreichen. Eine deutliche Vergrößerung des Luft-
volumens zur Verbesserung der Wirkung der Passive Cavity erscheint aus technischer Sicht
nur schwer realisierbar.
4.4.2 Inverse Kontur
Dem Prinzip der Passive Cavity ähnlich ist die Idee der ‘Inversen Kontur‘. Hierbei wird die
Kontur der durch einen einfallenden Schrägstoß entstehenden Ablöseblase invers in die
Kontur der Modelloberfläche gespiegelt (siehe Bild 4.38). Auf diese Art und Weise soll sich
die Ablöseblase in die Kontur hineinlegen und damit, durch eine Abflachung der Grenz-
schicht, die Dicke der Ablöseblase reduziert sowie die Ausbildung von Görtler-Wirbeln ver-
hindert werden. Die Form der Kontur der Ablöseblase für den Referenzfall wird mit Hilfe der
in Kapitel 3.2.3 vorgestellten numerischen Simulationen ermittelt.
Bild 4.38 : Prinzipmodell mit Inverser Kontur
Die Schlierenaufnahmen in Bild 4.39 zeigen, daß die Strömung über der Inversen Kontur, in
Abhängigkeit des Stoßauftreffortes, durch eine Expansion am Beginn und eine Verdichtung
am Ende der Senke gekennzeichnet ist. Die Lage des Verdichtungsstoßes, der am Ende der
Senke entsteht, wird nicht durch den einfallenden Stoß beeinflußt, solange dieser vor dem
Senkenende auftrifft. Eine gasdynamische Betrachtung des Strömungsfeldes zeigt allerdings,
daß die Strömung bereits über den einfallenden Stoß sowie den Wiederanlegestoß so stark
verzögert wird, daß die Intensität des Stoßes am Senkenende relativ gering ist und somit nur
geringe Stoßverluste auftreten. Wie sich aus den Schlierenaufnahmen ableiten läßt, stellen der
Bereich des Senkenbeginns sowie des Senkenendes günstige Positionen für das Auftreffen
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des einfallenden Stoßes dar, wogegen bei einer Positionierung13 des Stoßauftreffortes in der
Senkenmitte die Dicke der Ablöseblase stark ansteigt.
Bild 4.39 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen an der Inversen Kontur im Schlierenbild
Diese Tendenz ist auch in der Auftragung der Gütekriterien in Abhängigkeit der Positio-
nierung in Bild 4.40 zu erkennen. Im Hinblick auf eine Reduzierung der Dicke der Ablöse-
blase ist ein Auftreffen des Schrägstoßes im Bereich des Senkenbeginns am günstigsten, hier
kann die Dicke der Ablöseblase um nahezu 40% verringert werden. Auch bei einer Positio-
nierung des Senkenendes in der Nähe des Stoßauftreffortes ist eine Reduzierung von δrel um
ca. 20% erreichbar, wogegen das Auftreffen des Stoßes in der Mitte der Kontursenke zu einer
geringfügigen Erhöhung der Grenzschichtdicke verglichen mit dem Referenzfall ohne Beein-
flussung der Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkung führt (Werte von δrel < 0). Auch der
Verlauf der relativen Temperaturzunahme θrel, bestimmt im Bereich der ablöseinduzierten
Wärmelasten (also in einem festem Abstand ∆xM zum Stoßauftreffort, in dem im Referenz-
fall, wie in Kapitel 4.2 beschrieben, stoßinduzierte Görtler-Wirbel auftreten), zeigt eine
                                                
13 Bezugspunkt für die Inverse Kontur bei der Bestimmung der Position relativ zum Stoßauftreffort ist hierbei
der Mittelpunkt der Senke, projiziert auf die Höhe der Modelloberfläche.
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analoge Wirkungsweise der Inversen Kontur, wobei die Erhöhung der Übertemperatur im
Bereich der Senkenmitte sehr stark ist.
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Bild 4.40 : Einfluß der Positionierung ∆xAS auf die Funktion der Inversen Kontur
Die Darstellung der Wandschubspannungen auf der Modelloberfläche der Inversen Kontur in
Bild 4.41 bestätigt die mit Hilfe der Gütekriterien gewonnenen Erkenntnisse. Bei einer
Positionierung der Kontursenke stromab des Stoßauftreffortes wie in Bild 4.41 (oben) tritt nur
eine kleine Ablösung der Grenzschicht auf, erkennbar an der Ablöselinie S1 stromauf des
Senkenbeginns. Direkt am Beginn der Senke deutet eine weitere Ablöselinie S2 auf den
Anfang einer freien Scherschicht hin, die sich oberhalb der Inversen Kontur ausbildet. Hinter
der Senke sind nur schwache Hinweise auf das Vorhandensein von Görtler-Wirbeln (Längs-
streifenmuster) zu sehen. Demgegenüber sind solche Strukturen bei einer Positionierung der
Senke stromauf des auftreffenden Stoßes in Bild 4.41 (unten) deutlicher sichtbar. Auch hier
weist eine Ablöselinie S2 am Beginn der Senke auf die Ausbildung einer freien Scherschicht
hin, die über die Senke hinweg strömt.
Die Visualisierung der Wärmelasten auf der Modelloberfläche der Inversen Kontur in Bild
4.42 und Bild 4.43 zeigt ein wesentliches Problem dieser Methode zur Beeinflussung der Stoß
/ Grenzschicht-Interaktion auf. Trifft der Stoß vor der Senke auf (Bild 4.42), bilden sich zwei
Zonen mit hohen Wärmelasten auf der Modelloberfläche. Die vordere Zone entsteht, analog
zum Referenzfall, aufgrund der Ausbildung von Görtler-Wirbeln stromab der Krümmung der
Ablöseblase. Durch die Umlenkung der Strömung und der damit verbundenen direkten An-
strömung des Senkenendes wird dieses Gebiet, unabhängig vom Stoßauftreffort bis zu einer
Stoßauftreffposition in etwa in der Mitte der Senke, grundsätzlich mit hohen Wärmelasten
beaufschlagt. Wird die Inverse Kontur unter dem einfallenden Stoß in Richtung zum Stoß hin
verschoben, so verschwindet zunächst das Gebiet der wirbelinduzierten Wärmelastmaxima,
da eventuell noch auftretende Wirbel stoßfest sind und somit nicht mehr direkt mit der
Modelloberfläche in Berührung kommen, sondern oberhalb der freien Scherschicht liegen.
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Bild 4.41 : Visualisierung der Wandschubspannungen für die Inverse Kontur bei einer Positio-
nierung stromab (oben) sowie stromauf des Stoßauftreffortes (unten)
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Bild 4.42 : Verteilung der Stantonzahlen auf der Inversen Kontur bei einer Positionierung stromab
des Stoßauftreffortes (∆xAS = 60 mm)
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Bei einer weiteren Verschiebung der Inversen Kontur entgegen der Anströmrichtung ent-
stehen aufgrund der zunehmenden Dicke der Ablöseblase wiederum Görtler-Wirbel, die wie
im Referenzfall zu einer charakteristischen, längsstreifenförmigen Erwärmung der Modell-
oberfläche führen (Bild 4.43). Die Betrachtung der relativen Temperaturzunahme, die nicht
im festen Abstand hinter dem Stoßauftreffort (stoßinduzierte Wärmelast), sondern grund-
sätzlich an der Stelle der höchsten Temperaturbelastung (absolute Wärmelast) gebildet wird,
offenbart in Bild 4.40, daß die Überlagerung von durch die Stoß / Grenzschicht-Wechsel-
wirkung und durch die Konturgebung verursachten Wärmelasten in vielen Fällen eine gegen-
über dem Referenzfall erhöhte Wärmebelastung auf der Modelloberfläche bewirkt. Auch
wenn die wirbelinduzierten Wärmelasten mit Hilfe der Inversen Kontur an bestimmten
Positionen deutlich verringert werden können, kommt es doch aufgrund von durch die Ober-
flächenkontur bedingten Strömungseffekten zu einer Zunahme der Wärmelasten auf der
Modelloberfläche. Wie bereits für die Strömungsphänomenologie bei der Passive Cavity
erläutert, kommt es auch bei der Inversen Kontur zu einer ungünstigen Überlagerung von sich
ausbildenden Scherschichten, Kompressionen und Expansionen, ähnlich den Strömungs-
vorgängen bei einer Stufenströmung (vgl. Kapitel 4.4.1).
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Bild 4.43 : Verteilung der Stantonzahlen auf der Inversen Kontur bei einer Positionierung stromauf
des Stoßauftreffortes (∆xAS = -25 mm)
Dieses Verhalten wird besonders bei der Betrachtung der Stantonzahlen auf der Modellober-
fläche quer zur Anströmrichtung (für x = konst.) an der Stelle der jeweils maximalen (abso-
luten) Wärmelast in Bild 4.44 deutlich. Eine Positionierung des Senkenbeginns stromab des
Stoßauftreffortes (∆xAS > 0) führt hierbei, obwohl wirbelinduzierte Wärmelastmaxima
weitestgehend vermieden werden, im Bereich des Senkenendes zu sehr hohen Wärmelasten
aufgrund der direkten Anströmung dieses Konturbereiches. Demgegenüber sind die maxi-
malen Stantonzahlen bei einer Anordnung der Inversen Kontur stromauf des einfallenden
Stoßes, die hier nun wirbelinduziert und somit ohne Einfluß der Kontur sind, im Mittel ge-
ringer als im Referenzfall.
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Bild 4.44 : Verteilung der Stantonzahlen im Querschnitt auf der Modelloberfläche an verschiedenen
Positionen der Inversen Kontur relativ zum Stoßauftreffort sowie im Referenzfall
4.4.3 Stoßauslöschung
Das Prinzip der Stoßauslöschung wurde bereits in Kapitel 4.3.3 im Zusammenhang mit den
Geometrievariationen der Grenzschichtabsaugung kurz erwähnt. Trifft ein Schrägstoß auf
eine ebene Oberfläche, so bildet sich aufgrund der notwendigen Rückumlenkung der
Strömung parallel zur Oberfläche hinter dem Stoß ein weiterer sogenannter reflektierter bzw.,
bei Vorhandensein einer Grenzschichtablösung, Wiederanlegestoß aus. Bei reibungsfreier
Betrachtung der Strömung kann die Entstehung dieses Stoßes und die damit verbundenen
Stoßverluste durch ein Abwinkeln der Oberfläche in Richtung der Strömung hinter dem Stoß
verhindert werden (siehe Bild 4.45). Das verwendete Prinzipmodell, welches einen Umlenk-
winkel von 10° (entsprechend dem Umlenkwinkel der Strömung) aufweist, zeigt Bild 4.46.
Stoßreflexion
Stoßauslöschung
Bild 4.45 : Prinzip der Stoßauslöschung (reibungsfreie Betrachtung)
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Bild 4.46 : Prinzipmodell mit Stoßauslöschung
Wie in den vorangegangenen Kapiteln beschrieben wurde, kommt es bei den gegebenen
Strömungsbedingungen zu einer stoßinduzierten Grenzschichtablösung auf der Modellober-
fläche. Die Strömungssichtbarmachung in Form von Schlierenaufnahmen in Bild 4.47 zeigt,
daß bei einer Positionierung des Konturknickes stromab des Stoßauftreffortes (oberes Bild)
eine Ablösung sowie der damit verbundene Ablösestoß auftreten. Bei korrekter Positionie-
rung (mittleres Bild) ist es möglich, die Ausbildung eines Wiederanlegestoßes nahezu voll-
ständig zu vermeiden bzw. in seiner Intensität deutlich abzuschwächen. Obwohl die Stoß-
auslöschung nicht primär auf eine Reduzierung der Ablöseblase zielt, ist zu beobachten, daß
sich am Ort des Konturknickes aufgrund der Erweiterung des Strömungsquerschnittes und der
damit verbundenen Expansion nur noch eine sehr kleine Ablöseblase ausbildet, auch der
Ablösestoß fällt deutlich schwächer aus. Trifft der Stoß weit hinter dem Konturknick auf die
Modelloberfläche, so löst die Grenzschicht an der Stelle der abknickenden Kontur großflächig
ab und bildet eine Ablöseblase auf dem schrägen Teil der Modelloberfläche aus.
Diese Betrachtungen zeigen, daß der Winkel der Schräge in der Kontur unter Berücksichti-
gung der sich ausbildenden Grenzschicht gewählt werden muß. Für die Auslegung bedeutet
dies, daß der Konturwinkel geringfügig (ca. 10%) größer als der Umlenkwinkel der Strömung
gewählt werden muß, wobei der Stoßauftreffort nicht unmittelbar am, sondern kurz hinter
dem Konturknick liegen sollte. In den Schlierenaufnahmen ist sichtbar, daß die Stoßaus-
löschung über ihre eigentliche Funktion hinaus auch die Dicke der Ablöseblase beeinflußt.
Der Bereich der Positionierung des Konturknickes relativ zum Stoßauftreffort, in dem eine
Reduzierung der Ablöseblasendicke sowie eine wirkungsvolle Stoßauslöschung erreicht
werden kann, ist allerdings sehr eng begrenzt. Im Vergleich z.B. zu einer Grenzschicht-
absaugung muß die korrekte Positionierung deutlich sorgfältiger vorgenommen werden, was
den Einsatz in einem Einlaufsystem komplizieren kann.
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Bild 4.47 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen bei der Kontur mit Stoßauslöschung im
Schlierenbild
Die in den Schlierenaufnahmen gemachten Beobachtungen werden durch die Visualisierung
der Wandschubspannungen anhand der Ölfließtechnik in Bild 4.48 bestätigt. Direkt vor dem
Konturknick deutet die zu erkennende Linie S1 auf die Existenz einer Ablöseblase hin.
Stromab des Stoßauftreffortes sind Längsstreifenmuster sichtbar, deren Struktur und Intensität
jedoch nicht der für Görtler-Wirbel typischen entspricht. Insofern ist auch in der IR-Thermo-
graphie (Bild 4.49) keine erhöhte thermische Belastung der Modelloberfläche zu erkennen.
Auch eine Ausbildung von ablösebedingten Görtler-Wirbeln würde bei dieser Konfiguration
nur zu geringen Erhöhungen der Wandwärmelasten führen, da solche Wirbel aufgrund der
nicht exakt parallelen, sondern leicht von der Modellkontur abweisenden Strömungsrichtung
hinter dem Stoß nicht direkt mit der Modelloberfläche in Berührung kommen. Generell
empfiehlt sich für die Auslegung ein Konturwinkel, der ca. 10% größer als der Umlenkwinkel
der Strömung ist, in Verbindung mit einer Positionierung des Konturknickes unmittelbar
stromab des Stoßauftreffortes. Insgesamt qualifiziert sich damit die Stoßauslöschung als
probates Mittel zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen in Hyperschall-
Einläufen, wobei jedoch die Schwierigkeit der Anpassung an verschiedene Strömungs-
zustände (Stoßwinkel, Stoßauftreffpunkte etc.) berücksichtigt werden muß. Auf diese
Problematik wird noch in Kapitel 5.1 näher eingegangen.
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Bild 4.48 : Visualisierung der Wandschubspannungen für die Kontur mit Stoßauslöschung bei
optimaler Positionierung bzgl. des Stoßauftreffortes (∆xAS = -4 mm)
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Bild 4.49 : Verteilung der Stantonzahlen auf der Kontur mit Stoßauslöschung bei optimaler Positio-
nierung bzgl. des Stoßauftreffortes (∆xAS = -4 mm)
4.5 Rampenströmung
In einem Hyperschall-Einlauf erfolgt die Verzögerung bzw. die Verdichtung der Strömung
über mehrere aufeinanderfolgende schräge Verdichtungsstöße, die mit Hilfe von Rampen
erzeugt werden. Aus diesem Grund wird in dieser Arbeit auch die Wechselwirkung zwischen
einer Grenzschicht und den sich an solchen Rampen ausbildenden Stößen mit Hilfe eines
Prinzipmodells untersucht. Um möglichst intensive Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen
zu erhalten (sowie zum Vergleich mit (laminaren) numerischen Strömungsimulationen),
erfolgt die Analyse der Strömung an diesem Rampenmodell bei laminaren Grenzschichten,
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wobei eine Anström-Machzahl von Ma∞ = 5,3 und eine Anström-Reynoldszahl von
Re∞ = 4,2·10
6 /m gewählt wurden. Das Prinzipmodell, welches einen Rampenwinkel von 15°
besitzt, gestattet die Untersuchung eines Referenzfalles sowie verschiedener Möglichkeiten
der Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen, wobei in diesem Falle eine Passive
Cavity sowie eine Grenzschichtabsaugung über einen senkrechten Spalt eingesetzt wurden
(vgl. auch Gerst [22]).
4.5.1 Referenzfall
Bei reibungsfreier Betrachtung der Strömung bildet sich ein schräger Verdichtungsstoß direkt
am Fußpunkt der Rampe aus, wobei der Winkel dieses Stoßes nur von der Anström-Machzahl
und dem Rampenwinkel abhängt. Bei einer realen, d.h. reibungsbehafteten Strömung kann
der Drucksprung über den Stoß zu einer Ablösung der Grenzschicht im Bereich des Rampen-
fußpunktes führen. Bild 4.50 zeigt anhand des Schlierenbildes für den Referenzfall, also den
Fall ohne Beeinflussung der Stoß / Grenzschicht-Interaktionen, daß es bei den gewählten
Strömungskonditionen zu einer massiven Ablösung der Grenzschicht auf der Modellober-
fläche kommt. Der Beginn der Ablösung liegt relativ weit stromauf des Rampenfußpunktes,
die Wiederanlegelinie befindet sich auf der Rampe. Die Ausbildung einer solchen Ablöse-
blase induziert, ähnlich der Strömungsphänomenologie bei der ebenen Platte mit auftreffen-
dem Schrägstoß, am Beginn der Grenzschichtablösung einen Ablösestoß SS sowie, bedingt
durch das Wiederanlegen der Grenzschicht an die Oberfläche und die damit verbundene
Strömungsumlenkung, einen Wiederanlegestoß RS, der an der Wiederanlegelinie auf der
Rampe seinen Ursprung hat. Die beiden Stöße vereinen sich in diesem Beispiel in Höhe des
Rampenendes.
Bild 4.50 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen am Rampenmodell für den Referenzfall im
Schlierenbild
Der Bereich der wiederanliegenden Grenzschicht auf der Rampe ist anhand einer deutlichen
Zunahme der Wärmebelastung auf der Modelloberfläche in Bild 4.51 zu erkennen. Hinter der
Wiederanlegelinie bilden sich auf der Rampe längsstreifenförmige Wärmelastmaxima aus, die
als Hinweis auf das Vorhandensein von Görtler-Wirbeln (infolge der konkaven Kontur der
Ablöseblase im Bereich stromauf des Wiederanlegens) interpretiert werden können.
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Bild 4.51 : Verteilung der Stantonzahlen auf dem Rampenmodell für den Referenzfall
4.5.2 Beeinflussung der Rampenströmung
Wie im Fall der ebenen Platte mit auftreffendem Schrägstoß kann auch bei der Rampen-
strömung versucht werden, die Stoß / Grenzschicht-Interaktionen mit Hilfe eines definierten
Luftvolumens unter der Ablöseblase, also einer sogenannten Passive Cavity, zu beeinflussen,
d.h. die Größe der Ablösung zu verringern. In der Strömungsvisualisierung in Form einer
Schlierenaufnahme (Bild 4.52) lassen sich zunächst kaum Änderungen der makroskopischen
Strömungsphänomene beim Einsatz einer Passive Cavity am Beginn der Rampe identifi-
zieren. Eine genauere Analyse der Dimension der Grenzschichtablösung (vgl. Kapitel 4.1.2)
ergibt allerdings eine Verringerung der Dicke der Ablöseblase um ca. 15%. Nach wie vor
kommt es jedoch zur Ausbildung einer Grenzschichtablösung und damit verbunden zur Ent-
stehung eines Ablöse- sowie eines Wiederanlegestoßes.
Bild 4.52 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen am Rampenmodell für den Fall mit Passive
Cavity im Schlierenbild
Bei der ebenen Platte hat sich die Absaugung der Grenzschicht als ein sehr effektives Mittel
zur Verhinderung einer Grenzschichtablösung erwiesen. Auch im Fall der Rampenströmung
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zeigt sich, daß mit Hilfe einer Absaugung direkt am Beginn der Rampe (vgl. Bild 4.55) die
Ablösung der Grenzschicht nahezu vollständig vermieden werden kann. In der Strömungs-
visualisierung in Bild 4.53 ist keine Ablöseblase mehr sichtbar, weiterhin ist nur noch ein
Schrägstoß zu erkennen, dessen Fußpunkt sich direkt am Beginn der Rampe befindet.
Bild 4.53 : Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen am Rampenmodell für den Fall mit Absaugung
im Schlierenbild
Die Wärmelasten auf der Modelloberfläche (siehe Bild 4.54) weisen im Vergleich mit dem
Referenzfall ein deutlich niedrigeres Niveau auf, außerdem kommt es nicht mehr zur Aus-
bildung von Längsstreifenmustern, die Entstehung von Görtler-Wirbeln kann also offenbar
durch die Absaugung ebenfalls verhindert werden. An der Hinterkante des Absaugespaltes
treten vereinzelt Wärmelastspitzen auf, die, wie für den Fall der ebenen Platte, auf die Um-
lenkung der Strömung in den Spalt und die damit verbundene direkte Anströmung dieser
Kante zurückzuführen sind. Der kleine Bereich verringerter Wärmelast am Beginn der Rampe
deutet auf die Ausbildung einer Ablöseblase aufgrund der neu entstehenden Grenzschicht am
Rampenbeginn hin; diese Ablöseblase ist jedoch so klein, daß sie im Schlierenbild kaum
sichtbar wird und die makroskopischen Strömungseffekte nicht beeinflußt.
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Bild 4.54 : Verteilung der Stantonzahlen auf dem Rampenmodell für den Fall mit Absaugung
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Die numerische Simulation liefert die Bestätigung für das Vorhandensein einer solchen Ab-
löseblase. In Bild 4.55 ist der normierte Geschwindigkeitsverlauf im Bereich des senkrechten
Absaugespaltes (BA = 4 mm) vor der Rampe aufgetragen. Es ist zu erkennen, daß die Grenz-
schicht vor der Rampe leicht an Dicke zunimmt, ohne dabei allerdings endgültig abzulösen.
Am Beginn der Rampe befindet sich dann jedoch eine Ablöseblase, deren Entstehung, wie
bereits erwähnt, auf die Ausbildung der Grenzschicht am Rampenbeginn bei relativ hohem
Druck (aufgrund der Kompression an der Rampe) zurückzuführen ist.
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Bild 4.55 : Berechnete Geschwindigkeitsverteilung im Bereich der Absaugung beim Rampenmodell
Zur Bewertung der Effektivität der Absaugung und zum Vergleich mit dem Referenzfall
dient, ähnlich wie für die Inverse Kontur, die in Bild 4.56 aufgetragene Verteilung der
Stantonzahlen quer zur Strömungsrichtung an einer bestimmten Position auf der Modellober-
fläche (gewählte Position hier: auf der Rampe am Ort der höchsten Wärmelasten beim
Referenzfall). Durch Implementierung der Absaugung am Beginn der Rampe läßt sich die
maximale Wärmelast auf der Rampenoberfläche im Mittel um nahezu 40% vermindern.
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Bild 4.56 : Verteilung der Stantonzahlen im Querschnitt auf der Modelloberfläche des Rampen-
modells für den Referenzfall sowie den Fall mit Absaugung
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4.6 Bewertung der untersuchten Beeinflussungsmethoden
Zusammenfassend sollen nun noch einmal die untersuchten Methoden zur Beeinflussung von
Stoß / Grenzschicht-Interaktionen betrachtet und im Hinblick auf deren Einsatz in einem
Hyperschall-Einlaufsystem bewertet werden. Generell kann sowohl das Auftreffen eines
Schrägstoßes auf eine Plattengrenzschicht als auch die Umlenkung der Strömung an einer
Rampe bei den für einen Hyperschall-Einlauf charakteristischen Strömungskonditionen zu
einer Ablösung der Grenzschicht führen. Damit verbunden ist oftmals die Entstehung zusätz-
licher Stoßsysteme sowie die Ausbildung von Längswirbeln, sogenannten Görtler-Wirbeln,
welche wiederum hohe Wärmelasten auf den Wänden induzieren. Ziel der Beeinflussungs-
methoden ist also die Reduzierung der Dicke der Ablöseblase und damit über eine Ver-
meidung von Wirbelbildungen eine Verringerung der thermischen Belastung der Oberflächen.
Als besonders wirksam haben sich Methoden herausgestellt, bei denen ein Teil der Grenz-
schicht auf der Wand abgesaugt wird (siehe Kapitel 4.3.1, Kapitel 4.3.2 und Kapitel 4.5.2).
Mit Hilfe solcher Maßnahmen lassen sich sehr deutliche Reduzierungen sowohl der Größe der
stoßinduzierten Ablöseblase als auch der dadurch hervorgerufenen Wandwärmelasten er-
zielen. Verbunden ist dies jedoch grundsätzlich mit der Notwendigkeit des Abführens eines
Teils des durch die Grenzschicht herangeführten Massenstroms. Die für die Auslegung einer
effektiven Grenzschichtabsaugung notwendigen Grundlagen sind in den vorangegangenen
Kapiteln erarbeitet worden. Durch entsprechende Geometrievariationen (vgl. Kapitel 4.3.3)
läßt sich die Wirkung der Absaugung noch weiter steigern, wobei jedoch immer die Aus-
wirkungen auf das Gesamtsystem beachtet werden müssen (z.B. hinsichtlich lokaler Wärme-
lasten).
Demgegenüber ist die Effizienz sogenannter passiver Methoden, die ohne ein Abführen von
Grenzschichtmassenstrom auskommen, oftmals deutlich geringer und kann sehr stark von
einer akkuraten Auslegung (z.B. im Hinblick auf die korrekte Positionierung) abhängig sein.
Das größte Potential bieten hierbei noch die Inverse Kontur (Kapitel 4.4.2), mittels derer in
erster Linie die Größe von wirbelinduzierten Wärmelasten bei entsprechender Positionierung
stark verringert werden kann, sowie das Prinzip der Stoßauslöschung (Kapitel 4.4.3).
In Bild 4.57 sind exemplarisch einige Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-
Wechselwirkungen anhand des Gütekriteriums der relativen Temperaturzunahme (vgl.
Kapitel 4.1.3) in Abhängigkeit der Positionierung verglichen. Hierin ist ersichtlich, daß bei
Verwendung einer Inversen Kontur eine genaue Positionierung unabdingbar ist, um nicht
sogar gegenteilige Effekte zu erzielen. In jedem Falle läßt sich jedoch mit Hilfe einer Grenz-
schichtabsaugung eine größere Reduzierung der Wärmelasten auf der Oberfläche erzielen.
Eine ähnliche Tendenz zeichnet sich im Hinblick auf die Beeinflussung von Stoß / Grenz-
schicht-Wechselwirkungen bei Rampenströmungen ab. Auch hier ermöglicht die Absaugung
eine nahezu vollständige Verhinderung der Grenzschichtablösung. Dennoch wird, trotz der
nachgewiesenen sehr guten Wirkung, die Implementierung der Absaugung an einer Rampe in
einem Einlaufsystem sehr schwierig sein (u.a. aufgrund der eventuell notwendigen Winkel-
verstellung der Rampen). Daher wird man in diesem Fall eher durch eine geeignete und auf
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die zu erwartenden Strömungskonditionen angepaßte Auswahl der Rampenwinkel versuchen,
die Ablösung der Grenzschicht an der Rampe möglichst klein zu halten.
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Bild 4.57 : Vergleich verschiedener Methoden zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Inter-
aktionen
5 Optimierung eines Hyperschall-Einlaufsystems
In den vorangegangenen Kapiteln wurden mit Hilfe von Prinzipmodellen geeignete Maß-
nahmen zur Optimierung der Strömung in einem Hyperschall-Einlauf und damit letztlich zu
dessen Wirkungsgradsteigerung entwickelt und analysiert. Im folgenden Kapitel sollen aus-
gewählte Methoden in ein Einlaufsystem implementiert werden und anhand von Messungen
die erreichbare Wirkungsgradverbesserung nachgewiesen werden.
Als Basis für die Untersuchungen dient das DLR Einlaufmodell S02A, das in Bild 5.1
skizziert ist. Bei diesem Hyperschall-Einlauf handelt es sich um einen Vier-Stoß-Diffusor mit
gemischter Außen- und Innenverdichtung, der die Strömung mit Hilfe von zwei Schrägstößen
an den Rampen, die im Auslegungsfall die Haubenschneide treffen, einem Schrägstoß an der
Haubenschneide sowie einem senkrechten Stoß im Einlaufinneren verzögert. Die erste der
beiden Rampen besitzt einen festen Winkel, wogegen die zweite Rampe zur Anpassung an
verschiedene Anströmbedingungen (und damit Anström-Machzahlen) schwenkbar ist. Auf
diese Art ist auch die Startfähigkeit des Einlaufes im Windkanal gewährleistet.
H
h*
Bild 5.1 : Skizze des DLR Hyperschall-Einlaufes S02A
Das Einlaufsystem, welches für die Anström-Machzahl Ma∞ = 5,3 ausgelegt ist, besitzt einen
Auffangquerschnitt von 100·100 mm2 (bei einer Fanghöhe von H = 100 mm). Der Einlauf
wurde reibungsfrei mit Hilfe der Oswatitsch-Analyse [65] ausgelegt, wonach sich der erste
Rampenwinkel zu 10° und der zweite zu 12° (relativ zur jeweiligen Anströmung) ergibt. Am
Auftreffort des Haubenstoßes ist die Kontur der Rampenseite um 4°, d.h. um die Größe der
Strömungsumlenkung abgewinkelt. Wie in Kapitel 4.4.3 beschrieben, wird damit eine Stoß-
auslöschung bei Auslegungsbedingungen, d.h. bei der Auslegungshalshöhe h* = 6,25 mm
erreicht, die weitere Innenverdichtung verläuft daran anschließend nahezu isentrop. Darüber
hinaus lassen sich verschiedene Arten der Grenzschichtabsaugung, welche sich im voran-
gegangenen Kapitel als effektivste Methode zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Inter-
aktionen erwiesen haben, an unterschiedlichen Stellen im Einlauf (auf der zweiten Rampe am
Auftreffort des Haubenstoßes sowie im engsten Querschnitt) implementieren.
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Das Betriebsverhalten von Hyperschall-Einläufen wird in starkem Maße von den nachfolgen-
den Triebwerkskomponenten (wie z.B. Turboverdichter, Brennkammer etc.) beeinflußt. Die
verschiedenen Betriebszustände und die damit verbundenen Druckverhältnisse hinter dem
Einlauf lassen sich mit Hilfe einer sogenannten Drossel simulieren, die zur Einstellung des
Gegendruckes durch eine Veränderung des Drosselgrades dient. Dabei handelt es sich um
einen am Einlaufende angeordneten und in Einlauflängsrichtung verschiebbaren Kegel, mit
Hilfe dessen die Austrittsfläche des Einlaufes während des Versuches kontinuierlich variiert
werden kann. Der Drosselgrad bezeichnet das Verhältnis der Fläche vor der Drossel zur
durchströmten Fläche in der Drossel; ein Drosselgrad von 0% steht für eine komplett aus dem
Einlauf herausgefahrene Drossel, ein Drosselgrad von 100% für eine vollständige Ver-
sperrung.
Die methodische Vorgehensweise bei der Untersuchung des Einlaufsystems ist prinzipiell die
gleiche wie in den vorherigen Kapiteln. So wird mit Hilfe von numerischen Simulationen
zunächst das Strömungsfeld im Einlauf analysiert und das Potential verschiedener Methoden
zur Manipulation von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen abgeschätzt. Im Anschluß
daran erfolgt dann wiederum die Umsetzung der gewählten Konzeptionen und die Über-
prüfung anhand von Windkanalexperimenten. In Simulation und Experiment beträgt dabei die
Anström-Machzahl Ma∞ = 5,3 und die Anström-Reynoldszahl Re∞ = 15·10
6 /m.
5.1 Numerische Simulation der Einlaufströmung
Für die numerischen Simulationen kommt wieder das in Kapitel 3.2 beschriebene FEM-
Verfahren zum Einsatz. Zur Verringerung der Rechenzeiten wurde für die Simulation der
Einlaufströmung ein Verfahren entwickelt, das es erlaubt, eine vorhandene Lösung von einem
Rechennetz auf ein neues Netz zu interpolieren (vgl. hierzu Wepler [98]). Damit kann z.B. die
Lösung einer reibungsfreien Euler-Rechnung als Startverteilung auf dem wesentlich höher
auflösenden Netz für eine nachfolgende Navier-Stokes-Simulation verwendet werden, was in
dem hier vorliegenden Fall zu einer erheblichen Reduzierung der Rechenzeiten beiträgt.
Ebenso ist es möglich, das Strömungsfeld für einen bestimmten Drosselgrad zu berechnen
und anschließend auf die Netze für die Berechnung weiterer Drosselgrade zu interpolieren
und somit ebenfalls als Startverteilung vorzugeben.
Bei den durchgeführten Rechnungen handelt es sich, um den numerischen Aufwand in
Grenzen zu halten, grundsätzlich um zweidimensionale Simulationen. Das Strömungsfeld im
Einlaufinneren ist demgegenüber natürlich dreidimensional (vgl. auch die Untersuchungen
zum dreidimensionalen Strömungsfeld bzw. zur Eckenströmung am Prinzipmodell in Kapitel
4.3.4), die zweidimensionale Betrachtung erlaubt jedoch eine sehr gute Wiedergabe der Kern-
strömung im Einlauf. Bild 5.2 zeigt die für die Simulationen verwendeten Randbedingungen
sowie ein typisches unstrukturiertes Startnetz für die Eulerrechnungen14.
                                                
14 Das Rechennetz für die Navier-Stokes-Rechnungen zeichnet sich demgegenüber durch eine höhere Netz-
dichte sowie die Implementierung von strukturierten Unternetzen an den Einlaufinnenwänden aus.
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Im vorderen Kompressionsbereich sowie im Einlaufinneren ist die Netzdichte erhöht, um
bereits in der ersten Rechnung vor der anschließenden Netzadaption eine gute Stoßauflösung
zu erhalten. Stromauf des Einlaufes ist ein Einströmrand angeordnet, an dem die Fernfeld-
Anströmbedingungen entsprechend dem Windkanalversuch (s.o.) aufgeprägt werden. Alle
anderen äußeren Gebietsränder stellen demgegenüber Ausströmränder dar. Wie in den Ver-
suchen ist am Einlaufaustritt ein Drosselkegel angeordnet, der durch eine entsprechende
Veränderung des Rechennetzes an bestimmte feste Positionen verschoben werden kann.
Dadurch läßt sich, ähnlich der Vorgehensweise im Experiment, ein gewünschter fixer
Drosselgrad über eine Variation der Austrittsfläche am Einlaufaustritt einstellen.
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Bild 5.2 : Randbedingungen für die numerischen Einlauf-Simulationen sowie ein für die reibungs-
freie Berechnung eingesetztes Rechennetz (Drosselgrad 80%)
In Bild 5.3 ist das reibungsfrei berechnete Strömungsfeld für den DLR Hyperschall-Einlauf
S02A bei der Auslegungshalshöhe von h* = 6,25 mm dargestellt. Es sind die beiden von den
Rampen kommenden Schrägstöße zu erkennen, die, wie in der Auslegung gewünscht, exakt
auf der Haubenschneide auftreffen. Von dort aus geht aufgrund der erneuten Strömungs-
umlenkung von 4° an der Haubenschneide ein weiterer Schrägstoß in das Innere des Einlaufes
und trifft dort auf die Rampenwand. Durch die implementierte Stoßauslöschung am Ort des
auftreffenden Stoßes wird eine Reflexion des einfallenden Stoßes komplett vermieden, die
weitere Kompression im Einlaufinneren erfolgt nahezu isentrop (zu erkennen an den aufein-
ander folgenden Mach-Isolinien). Im engsten Querschnitt wird zunächst die geringste Mach-
zahl erreicht; da die Strömungsgeschwindigkeit jedoch nach wie vor größer als Ma = 1 ist,
beschleunigt die Innenströmung infolge der anschließenden Querschnittserweiterung wieder,
um dann in Form eines senkrechten Verdichtungsstoßes (für den gezeigten Drosselgrad von
85% im gewählten Bildausschnitt nicht mehr sichtbar) in eine Unterschallströmung überzu-
gehen. Stromab des senkrechten Stoßes wird die Strömung aufgrund der sich kontinuierlich
erweiternden Kontur weiter verzögert.
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Bild 5.3 : Berechnete Machzahlverteilung der reibungsfreien Strömung für den Hyperschall-Einlauf
S02A mit der Auslegungshalshöhe h* = 6,25 mm bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
6 /m
Durch eine Veränderung des Drosselgrades läßt sich der Gegendruck hinter dem Einlauf
variieren. Dadurch wandert der abschließende senkrechte Stoß mit zunehmender Drosselung
entgegen der Stromrichtung immer weiter zum engsten Querschnitt hin (siehe Bild 5.415). Bei
hohen Drosselgraden (hier zu erkennen insbesondere bei einem Drosselgrad von 90%) be-
ginnt die Strömung instabil zu werden, bei weiter zunehmender Drosselung führt der zu hohe
Gegendruck zu einem Blockieren des Einlaufes, der senkrechte Stoß durchquert den engsten
Querschnitt und das gesamte Stoßsystem bricht zusammen.
75% Drosselgrad 80% Drosselgrad
85% Drosselgrad 90% Drosselgrad
Bild 5.4 : Einlaufströmung (Mach-Isolinien, reibungsfrei) bei Veränderung des Drosselgrades mit
der Auslegungshalshöhe h* = 6,25 mm bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
6 /m
In Bild 5.5 ist der statische Druckverlauf auf der Rampen- bzw. der Haubenkontur dargestellt.
Unabhängig vom Drosselgrad wird beim Auslegungsfall im engsten Querschnitt ein Druck-
verhältnis von ps/ps∞ ≈ 100 erreicht. Stromab des engsten Querschnittes sinkt der statische
Druck aufgrund der durch die Querschnittserweiterung bewirkten Beschleunigung der
Strömung wieder an, um schließlich über den abschließenden senkrechten Stoß auf das durch
den Drosselgrad vorgegebene Druckniveau anzusteigen. Die Strömung ist dabei im Unter-
schall-Diffusorteil sehr gleichmäßig, d.h. der statische Druck auf der Rampen- und der
Haubenkontur ist nahezu gleich. Dies deutet auf eine sehr homogene Abströmung für den
Auslegungsfall hin.
                                                
15 Der in den Mach-Isolinien zu erkennende, an der Haubenseite stromab des engsten Querschnittes entstehende
Schrägstoß rührt von einem konstruktiv bedingten Konturknick in der Haubenwand her.
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Bild 5.5 : Druckverlauf auf der Rampen- und der Haubenkontur bei Veränderung des Drosselgrades
mit der Auslegungshalshöhe h* = 6,25 mm
Wie bereits erwähnt, wird die Auslegung eines Hyperschall-Einlaufes in der Regel unter An-
nahme reibungsfreier Strömung vorgenommen. Bei einer realen Strömung tragen die dann
vorhandenen Grenzschichten an den Einlaufwänden zu einer Reduzierung des effektiven
Strömungsquerschnittes bei. Aus diesem Grund wird ein so ausgelegter Einlauf nicht bei der
ursprünglich ermittelten Auslegungshalshöhe betrieben werden können; um ein direktes
Blockieren des Einlaufes zu vermeiden, müssen die Grenzschichten berücksichtigt, d.h. die
Halshöhe vergrößert werden. Dies läßt sich bei dem verwendeten DLR Einlaufmodell S02A
über eine Veränderung des zweiten Rampenwinkels erreichen. Wird der zweite Rampen-
winkel flacher, so vergrößert sich damit automatisch die Halshöhe im Bereich des engsten
Querschnittes (hier auf h* = 10,2 mm).
Bild 5.6 zeigt die berechnete Machzahlverteilung für den Einlauf S02A mit einer Halshöhe
von h* = 10,2 mm und einem Drosselgrad von 85% bei reibungsfreier Strömung. Durch den
flacheren zweiten Rampenwinkel wird der Stoßwinkel des zweiten Stoßes flacher, so daß er
nicht mehr exakt auf der Haubenschneide aufkommt, sondern geringfügig stromab innen auf
die Haubenkontur trifft. Bedingt durch den veränderten Stoßauftreffort und ebenso durch die
gegenüber dem Auslegungsfall höhere Machzahl hinter dem zweiten Rampenstoß wird auch
der Haubenstoß flacher, mit der Folge, daß er nicht mehr genau am Ort des für die Stoß-
auslöschung implementierten Konturknickes auf die Rampenkontur auftrifft (vgl. auch Bild
5.3). Aufgrund der Querschnittserweiterung am Konturknick bildet sich hier eine Expansion
aus, die den Haubenstoß durchkreuzt und dabei dessen Richtung leicht zur Rampenwand hin
abwinkelt. Aufgrund der durch den kleineren Rampenwinkel geänderten Stoßwinkel kann
also die Reflexion des Haubenstoßes, wie in Bild 5.6 zu erkennen, nicht analog dem
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Auslegungsfall verhindert werden. Die Auswirkung ist eine sich durch das Einlaufinnere fort-
setzende Abfolge von Stoßreflexionen auf der Rampen- und der Haubenkontur. Dies macht
noch einmal ganz besonders eindrücklich die Problematik der in Kapitel 4.4.3 erwähnten
Notwendigkeit der exakten Positionierung einer Stoßauslöschung in einer Kontur deutlich.
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Bild 5.6 : Berechnete Machzahlverteilung der reibungsfreien Strömung für den Hyperschall-Einlauf
S02A mit der Halshöhe h* = 10,2 mm bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
6 /m
Bei einer Veränderung des Drosselgrades, wie in Bild 5.7 dargestellt, wandert ebenfalls
wieder der senkrechte Stoß in Gegenstromrichtung auf den engsten Querschnitt zu. Generell
ist zu erkennen, daß der senkrechte Stoß für gleiche Drosselgrade bei der größeren Halshöhe
näher am engsten Querschnitt steht als bei der Auslegungshalshöhe (vgl. Bild 5.4). Ursache
hierfür ist die geringere Verdichtung bei der vergrößerten Halshöhe, da hier die Strömung im
engsten Querschnitt weniger stark verzögert wird. Dadurch ist das Druckniveau im Einlauf-
inneren geringer und das kritische Druckverhältnis, bei dem der senkrechte Stoß entsteht,
wird früher erreicht, der senkrechte Stoß steht also verglichen mit dem Auslegungsfall weiter
stromauf. Ebenso ist aufgrund der höheren Machzahl im Strömungskanal die Entropie-
zunahme über die Schrägstöße größer, ein weiterer Grund für das frühere Auftreten des
abschließenden senkrechten Verdichtungsstoßes. Darüber hinaus führt das komplexe Stoß-
system stromauf des senkrechten Stoßes, besonders bei hohen Drosselgraden, bei denen ein
reflektierter Schrägstoß auf den senkrechten Stoß trifft, zu Diskontinuitäten in der Unter-
schallströmung stromab des senkrechten Stoßes (siehe vor allem 85% und 90% Drosselgrad).
75% Drosselgrad 80% Drosselgrad
85% Drosselgrad 90% Drosselgrad
Bild 5.7 : Einlaufströmung (Mach-Isolinien, reibungsfrei) bei Veränderung des Drosselgrades mit
der Halshöhe h* = 10,2 mm bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
6 /m
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Zur Erfassung der Grenzschichteinflüsse, die für die Einlaufströmung von sehr großer
Bedeutung sind, werden bei der Halshöhe h* = 10,2 mm Navier-Stokes-Simulationen der
reibungsbehafteten Strömung durchgeführt. Die berechnete Machzahlverteilung in Bild 5.8
zeigt, daß bei einem Drosselgrad von 80% bereits sehr massive Wechselwirkungen zwischen
den Stößen und den Grenzschichten im Einlauf auftreten. So sind deutliche Ablöseblasen auf
der Rampenkontur sowie auf der Haubenkontur erkennbar. Besonders signifikant ist dabei die
massive Ablöseblase auf der Rampenseite, die durch den Haubenstoß verursacht wird und
aufgrund ihrer Größe teilweise den zur Verfügung stehenden Einlaufquerschnitt versperrt. Es
ist auch ersichtlich, daß die Stoßauslöschung in der Rampenkontur, die bei der Betrachtung
der reibungsfreien Strömung noch große Effekte zeigte, hier wegen der sich an dieser Stelle
befindenden abgelösten Grenzschicht praktisch wirkungslos ist.
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Bild 5.8 : Berechnete Machzahlverteilung der reibungsbehafteten Strömung für den Hyperschall-
Einlauf S02A mit der Halshöhe h* = 10,2 mm bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
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In Bild 5.9 ist die Einlaufströmung mit ihren charakteristischen Strömungsphänomenen
schematisch dargestellt. Die bereits im Zusammenhang mit den Stoß / Grenzschicht-Inter-
aktionen am Prinzipmodell beschriebene Strömungsphänomenologie findet sich auch am
Einlauf wieder, wobei die Wechselwirkungen hier aufgrund der gegenüberliegenden Wände
sehr komplex und stark miteinander verknüpft sind. So führt das Auftreffen des Haubenstoßes
auf die rampenseitige Grenzschicht zur Ausbildung einer massiven Ablöseblase. Die
Strömungsumlenkung an dieser Ablöseblase bewirkt wiederum die Entstehung eines Ablöse-
stoßes, der kurz stromab der Haubenschneide auf die haubenseitige Grenzschicht trifft. Diese
Grenzschicht löst dadurch unmittelbar hinter der Haubenschneide ab, was zu einer gegenüber
dem reibungsfreien Fall deutlich stärkeren Strömungsumlenkung an der Haubenschneide und
damit auch zu einem wesentlich steileren und somit stärkeren Haubenstoß führt (bei einem
Haubenstoß mit einer dem reibungsfreien Fall vergleichbaren Stoßstärke würde keine so
massive Grenzschichtablösung auf der Rampenkontur verursacht).
Stromab der Ablöseblase auf der Rampenkontur entsteht durch das Wiederanlegen der abge-
lösten Grenzschicht und die damit verbundene erneute Rückumlenkung der Strömung zur
Kontur hin der ebenfalls bereits von den Prinzipmodellen bekannte Wiederanlegestoß. Dieser
bewirkt wiederum am Ort seines Auftreffen auf die Haubenkontur ein Ablösen der hauben-
seitigen Grenzschicht. Da diese Ablöseblase deutlich kleiner ist als die erste, rampenseitige
Ablösung, ist auch die Intensität der damit verbundenen Stöße (Ablösestoß und
Wiederanlegestoß) so gering, daß es auf der Rampenkontur im weiteren Verlauf zu keinen
nennenswerten Ablösungen mehr kommt.
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Bild 5.9 : Schematische Darstellung der Strömung im Hyperschall-Einlauf S02A
Am Beispiel der zweiten Ablöseblase auf der Haubenseite soll die Struktur einer Grenz-
schichtablösung näher betrachtet werden. In Bild 5.10 sind die Stromlinien innerhalb dieser
Ablöseblase aufgetragen. Die Strömung im Ablösegebiet wird von einer starken Rezirkulation
charakterisiert. Dabei bilden sich im Inneren der Rezirkulationszone Wirbel aus. In Höhe der
dicksten Stelle der Ablöseblase befindet sich unterhalb der primären Rezirkulation ein
zweiter, gegensinnig rotierender Wirbel, dessen Ablöse- und Wiederanlegelinie relativ eng
beieinander liegen. Die Ausbildung eines solchen zweiten Rezirkulationswirbels wurde
bereits im Zusammenhang mit den Untersuchungen am Prinzipmodell aufgefunden und
beschrieben (vgl. hierzu z.B. Kapitel 3.2.3 und 4.2).
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Bild 5.10 : Berechnete Stromlinien in der zweiten Ablöseblase auf der Haubenseite
In dem in Bild 5.8 dargestellten Strömungsfeld fällt auf, daß der von der ersten Rampe
kommende Schrägstoß nicht mehr, wie in den Simulationen der reibungsfreien Strömung
(vgl. Bild 5.3 und Bild 5.6), die Haubenschneide trifft, sondern vor dem Einlauf in der
Außenströmung herläuft. Somit fließt ein Teil des sich in der Auffangstromröhre befindenden
Massenstromes gar nicht in den Einlauf, sondern wird außen an ihm vorbei geführt, was zu
einer Reduzierung des theoretisch durchsetzbaren Massenstroms führt (eine Analyse ergibt
einen Durchsatzverlust von ca. 10%). Die Erklärung dafür findet sich bei der Betrachtung des
Anlaufens der Grenzschicht an der Rampenschneide in Bild 5.11. Die beginnende
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Grenzschicht an der Einlaufspitze bewirkt dabei im vorderen Rampenbereich einen größeren
Stoßwinkel. Da die Grenzschicht nicht linear mit der Lauflänge wächst, ist die Stoßfront
gekrümmt und nimmt erst in einigem Abstand von der Einlaufspitze wieder den reibungsfrei
berechneten Winkel ein. Daraus resultiert jedoch im Bereich der Haubenschneide ein Versatz
des ersten Schrägstoßes, der letztendlich zu dem beschriebenen Durchsatzverlust führt. In
Bild 5.11 ist darüber hinaus die in Kapitel 4.5 beschriebene Ablösung der Grenzschicht am
Rampenwinkel zwischen erster und zweiter Einlauframpe sichtbar.
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Bild 5.11 : Anlaufen der Grenzschicht an der Rampenschneide in der numerischen Simulation der
reibungsbehafteten Strömung für den Hyperschall-Einlauf S02A
Wie bei den Simulationen der reibungsfreien Strömung werden auch für die reibungsbehaftete
Einlaufströmung verschiedene Drosselgrade betrachtet. Generell ist allen in Bild 5.12 dar-
gestellten Drosselgraden gemeinsam, daß im Vergleich zur reibungsfreien Strömungs-
berechnung kein ausgeprägter abschließender senkrechter Verdichtungsstoß im Diffusor zu
erkennen ist. Offenbar erfolgt die Verzögerung der Strömung durch die Ausformung der
Grenzschichten relativ isentrop, d.h. die Grenzschichten an den Einlaufwänden bilden eine
stetig gekrümmte Kontur mit sich kontinuierlich verengendem Querschnitt, wodurch eine
nahezu isentrope Kompression erreicht wird. Ähnliche Beobachtungen wurden z.B. auch von
Rüggeberg [76] bei experimentellen Untersuchungen zum Betriebsverhalten eines Hyper-
schall-Einlaufes gemacht. Ferner kommt es im Bereich hinter dem engsten Querschnitt zu
einer Ablösung der Strömung von der Rampenkontur. Die Strömung kann der Krümmung der
Kontur auf der Rampenseite hier scheinbar nicht mehr folgen, so daß sich eine Haupt-
(haubenseitig) und eine Nebenstromröhre (rampenseitig) ausbilden (vgl. auch [81]).
Mit zunehmendem Drosselgrad wächst auch aufgrund der Druckzunahme die Dicke der
Ablöseblasen im Einlaufinneren. Bei zu starker Drosselung kann das Aufdicken der Grenz-
schichten letztendlich zu einer völligen Versperrung des Einlaufquerschnittes und damit zu
einem Blockieren der Strömung führen. Bei geringeren Drosselgraden ist die Größe z.B. der
Ablöseblase auf der Rampenseite noch relativ gering. Wie im obigen Beispiel sind jedoch
auch bei einem Drosselgrad von 75% die kleine Ablöseblase unmittelbar hinter der Hauben-
schneide, hier induziert durch das Auftreffen des zweiten Rampenstoßes, und das damit ver-
bundene leichte Aufsteilen des Haubenstoßes (verglichen mit der reibungsfreien Betrachtung)
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sichtbar. Weiterhin entsteht ebenfalls eine zweite Ablöseblase auf der Haubenseite infolge des
Auftreffens des rampenseitigen Wiederanlegestoßes. Insgesamt sind die Wechselwirkungen
zwischen Stößen und Grenzschichten hier allerdings geringer verglichen mit höheren
Drosselungen.
85% Drosselgrad
80% Drosselgrad75% Drosselgrad
Bild 5.12 : Einlaufströmung (Mach-Isolinien, reibungsbehaftet) bei Veränderung des Drosselgrades
mit der Halshöhe h* = 10,2 mm bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
6 /m
Bei einem Drosselgrad von 80% trifft, wie bereits beschrieben, zusätzlich zum zweiten
Rampenstoß noch der rampenseitige Ablösestoß auf die Grenzschicht unmittelbar stromab der
Haubenschneide, was eine Vergrößerung der an dieser Stelle auftretenden Ablöseblase
bewirkt. Der damit stärkere Haubenstoß induziert eine deutlich größere Ablöseblase auf der
Rampenseite. Weiterhin bewegt sich die Lage dieser Ablöseblase in Richtung zur Hauben-
schneide. Generell ist in einer Überschallströmung ein Informationstransport entgegen der
Hauptströmungsrichtung nicht möglich. In der Grenzschicht besteht jedoch wegen des para-
bolischen Geschwindigkeitsprofils (Haftbedingung an der Wand) im wandnahen Bereich eine
subsonische Unterschicht, durch die z.B. Druckinformationen in Gegenstromrichtung trans-
portiert werden. Dadurch können sich durch die Drosselung bedingte Veränderungen des
Druckes hinter dem Einlauf auf die Strömung der Grenzschicht im vorderen Teil des Ein-
laufes auswirken. Die Neigung der Grenzschichten zum Ablösen wird durch die Erhöhung
des Gegendruckes vergrößert. Diese Tendenz zeigt sich anhand der mit dem Drosselgrad
zunehmenden Größe der Ablöseblasen.
Besonders deutlich wird dies bei einem Drosselgrad von 85%. Die Dicke der Ablöseblase hat
weiter zugenommen und ist ebenfalls weiter in Richtung zur Haubenschneide gewandert.
Durch die vergrößerten Dimensionen der Grenzschichtablösung befindet sich der Fußpunkt
des Ablösestoßes, der gegenüber einem Drosselgrad von 80% auch deutlich steiler ist, weiter
stromauf, so daß er mit dem zweiten Rampenstoß interagiert und beide nicht innerhalb des
Einlaufes auf die Haubenkontur treffen, sondern, wie auch der erste Rampenstoß, vor der
Haubenschneide verlaufen. Durch die geringere Machzahl hinter diesem Stoßsystem wird der
Haubenstoß wiederum steiler, obwohl in diesem Fall (aufgrund des fehlenden Auftreffens von
zweitem Rampenstoß und Ablösestoß) keine Ablösung unmittelbar hinter der Hauben-
schneide erzeugt wird. Der höhere Gegendruck führt im allgemeinen zu deutlich stärkeren
Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen im Einlaufinneren, zu erkennen an den relativ dicken
Ablöseblasen innerhalb des Einlaufes.
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Die bisherigen Ergebnisse machen die Notwendigkeit zum Einsatz von Maßnahmen zur
Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen in einem Hyperschall-Einlaufsystem
deutlich. Da sich der Einsatz einer passiven Methode wie der Stoßauslöschung bereits als
relativ wirkungslos erwiesen hat (s.o.), soll das Potential einer Grenzschichtabsaugung am
Beispiel eines Drosselgrades von 85% untersucht werden. Hierzu wird in die Rampenkontur
in unmittelbarer Nähe des (reibungsfrei berechneten) Auftreffortes des Haubenstoßes eine
Spaltabsaugung unter einem Winkel von 45° (auf Basis der Ergebnisse aus Kapitel 4) ein-
gesetzt. Der Absaugespalt mündet in eine Ruhekammer, die wiederum einen Ausgang zur
ungestörten Außenströmung auf der Modelloberseite besitzt. Der Druckunterschied zwischen
dem statischen Druck der Außenströmung und dem statischen Druck am Ort der Absaugung
im Einlaufinneren ist stets kritisch und somit ausreichend für eine gute Absaugewirkung.
In der Machzahlverteilung für den Einlauf mit Grenzschichtabsaugung in Bild 5.13 ist sicht-
bar, daß durch den Einsatz der Absaugung im Bereich des Absaugespaltes nahezu die gesamte
Grenzschicht abgeführt wird. Damit verringert sich die Dicke der Ablöseblase gegenüber dem
Fall ohne Absaugung erheblich (vgl. Bild 5.12). Lediglich stromauf des Absaugespaltes bildet
sich noch eine Ablöseblase am Auftreffort des Haubenstoßes aus, die jedoch wesentlich
kleiner als im Fall ohne Absaugung bleibt. Dadurch verlagert sich auch die Position des an
dieser Blase erzeugten Ablösestoßes, der nun weiter stromab der Haubenschneide auf die
haubenseitige Grenzschicht trifft. Am Auftreffort dieses Stoßes bildet sich dadurch nun eine,
verglichen mit dem Fall ohne Absaugung, größere abgelöste Zone auf der Haubenkontur
hinter der Schneide aus.
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Bild 5.13 : Berechnete Machzahlverteilung der reibungsbehafteten Strömung für den Hyperschall-
Einlauf S02A mit Grenzschichtabsaugung mit der Halshöhe h* = 10,2 mm bei Ma∞ = 5,3,
Re∞ = 15·10
6 /m
Die Hinterkante des Absaugespaltes stellt für die Strömung wegen der hier vorherrschenden
Strömungsrichtung einen Staupunkt dar, so daß sich vor dieser Kante ein abgelöster Stoß aus-
bildet, der eine weitere Grenzschichtablösung auf der Haubenseite verursacht. Der Wieder-
anlegestoß hinter dieser Ablöseblase erzeugt wiederum am Ort seines Auftreffens auf der
Rampenkontur eine Ablösung der Rampengrenzschicht. Insgesamt ist jedoch zu erkennen,
daß die durch die Ablöseblasen bedingte Versperrung des Einlaufinneren gegenüber dem Fall
ohne Absaugung deutlich abgenommen hat. Eine weiter optimierte Auslegung der
Absaugung, die beispielsweise bereits bei der Wahl der Positionierung des Spaltes die Grenz-
schichten berücksichtigt (und nicht auf einer reibungsfreien Berechnung, also nur der Lage
der Stöße beruht), wird hier noch weiter verbesserte Resultate erbringen.
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5.2 Experimentelle Untersuchung eines Modelleinlaufes
Analog den im vorangegangenen Kapitel erarbeiteten Empfehlungen wird der DLR Hyper-
schall-Einlauf S02A mit Absaugeöffnungen ausgestattet. Diese Öffnungen, von denen sich
eine unmittelbar stromab des Auftreffortes des Haubenstoßes sowie eine weitere im Bereich
des engsten Querschnitt befindet, lassen sich wahlweise geschlossen (keine Absaugung), als
Spaltabsaugung entsprechend Kapitel 4.3 oder als Absaugung über eine Lochblechplatte
(Porosität ca. 23%) betreiben. Bild 5.14 zeigt das Einlaufmodell mit teilweise demontierter
Seitenwand; in der Ausschnittsvergrößerung sind die Absaugeöffnungen (mit eingesetzter
Spaltabsaugung) zu erkennen. Weiterhin sind die (für jede Absaugung getrennten) Ruhe-
kammern oberhalb der Absaugeöffnungen sichtbar. Die Verstellung der zweiten Rampe
erfolgt mittels eines Hydraulikmotors. Beim Start des Windkanals wird der Einlauf mit
maximaler Halshöhe h* betrieben, um die Startfähigkeit, also die Durchströmung des Ein-
laufes zu gewährleisten. Während des Versuchslaufes werden dann verschiedene Halshöhen
eingestellt und dabei Variationen des Drosselgrades durchgeführt.
Bild 5.14 : DLR Hyperschall-Einlauf S02A (mit teilweise demontierter Seitenwand)
Als Hauptcharakteristikum für die Beurteilung von Hyperschall-Einläufen bzw. als Maß für
deren Wirkungsgrad dienen sogenannte Drosselkurven. In ihnen wird der erreichbare Druck-
rückgewinn über dem Massendurchsatz aufgetragen. Der Druckrückgewinn entspricht dem
Verhältnis von Totaldruck hinter dem Einlauf, der vor der Drossel gemessen wird, zu dem
Totaldruck der freien Anströmung. Der Massendurchsatz wird als Verhältnis aus dem tat-
sächlich durch den Einlauf strömenden Massenstrom zu dem theoretisch maximal möglichen
Massenstrom, der den Fangquerschnitt in freier Anströmung durchströmt, bestimmt. Ziel der
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Optimierung eines Einlaufsystems ist dabei, einen maximalen Druckrückgewinn bei
möglichst hohem Massendurchsatz zu erzielen.
In Bild 5.15 sind Drosselkurven für den DLR Hyperschall-Einlauf S02A bei optimaler Hals-
höhe h*, die den maximal erreichbaren Druckrückgewinn ermöglicht, dargestellt (vgl. Triesch
[92]). Im Falle ohne Absaugung steigt der Druckrückgewinn mit steigendem Drosselgrad bei
relativ konstantem Massendurchsatz an, die Drosselkurve zeigt eine stetige Zunahme des
Druckrückgewinns bei nur sehr geringer Änderung des Massendurchsatzes (nahezu senk-
rechter Zweig der Drosselkurve in Bild 5.15). Nach dem Erreichen eines kritischen Punktes
(= maximal möglicher Drosselgrad) bricht die Strömung im Einlauf dann zusammen und der
Einlauf blockiert (siehe auch Kapitel 5.1), sowohl der Massendurchsatz als auch der Druck-
rückgewinn sinken schlagartig ab (schräger Zweig der Drosselkurve in Bild 5.15). Es ist
erkennbar, daß der Massendurchsatz nicht bei optimalen 100%, sondern deutlich darunter
liegt. Die Erklärung dafür wurde bereits in Kapitel 5.1 mit Hilfe der numerischen Simulation
gegeben: bedingt durch die Ausbildung der Grenzschicht am Beginn der Einlauframpe erfährt
der erste Rampenstoß einen Versatz, so daß er nicht exakt die Haubenschneide trifft, sondern
unter ihr verläuft, wodurch Massenstrom am Einlauf vorbei geführt wird. Der im Experiment
ermittelte Massendurchsatzverlust entspricht ca. 10%, also dem Wert, der bereits durch die
numerische Simulation vorausgesagt wurde.
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Bild 5.15 : Vergleich der Drosselkurven für den Hyperschall-Einlauf S02A ohne Absaugung sowie
mit verschiedenen Absaugekonfigurationen bei Ma∞ = 5,3, Re∞ = 15·10
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Gegenüber dem Fall ohne Absaugung läßt sich der maximal erreichbare Druckrückgewinn
durch den Einsatz von Grenzschichtabsaugungen deutlich steigern (im Beispiel hier zwischen
10% und 20%). Diese Steigerung beruht dabei grundsätzlich auf einer Verbesserung der
Strömung im Einlaufinneren sowie auf der Tatsache, daß durch die Verwendung von
Absaugungen höhere Drosselgrade erreicht werden können. Allerdings nimmt auch der
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Massendurchsatz im Vergleich zur Referenzkonfiguration ab. Der Grund hierfür liegt in dem
durch die Absaugung zusätzlich abgeführten Massenstrom von maximal ca. 15% (im Falle
der Absaugung über einen Spalt). Bei der Verwendung von Lochblechen für die Absaugung
ist ein insgesamt nochmals höherer absoluter Druckrückgewinn erzielbar, obwohl sich bei
gemäßigten Drosselgraden ein niedrigerer Absaugemassenstrom (hier: ca. 10%) einstellt. Bei
höheren Drosselgraden nimmt der durch die Absaugung abgeführte Massenstrom allerdings
deutlich zu (bis zu 20%). Der Übergang zum Blockieren des Einlaufes findet also nicht wie
zuvor beschrieben schlagartig statt. Statt dessen wird der Verlauf der Drosselkurve bei
höheren Drosselgraden zunächst flacher, d.h. der Massendurchsatz nimmt bei weiterhin an-
steigendem Druckrückgewinn ab, bis auch hier der Einlauf schließlich blockiert. Aufgrund
dieses Verhaltens wird jedoch das bevorstehende Blockieren des Einlaufes bereits an einer
leichten Abnahme des Massendurchsatzes erkennbar. Dies kann im Hinblick auf die Regelung
des Einlaufsystems von Interesse sein.
Zum Vergleich mit den experimentell ermittelten Drosselkurven sind in Bild 5.15 ebenfalls
die aus den numerischen Simulationen bestimmten Werte für den Druckrückgewinn als
Funktion des Massendurchsatzes aufgetragen. Hierbei handelt es sich um die Werte der
Navier-Stokes-Rechnungen16 für ein Einlaufsystem ohne Absaugung bei Drosselgraden von
75%, 80% und 85% sowie mit Grenzschichtabsaugung bei einem Drosselgrad von 85%. Es
zeigt sich, daß die in den Simulationen ohne Absaugung ermittelten Drosselpunkte recht gut
mit den Drosselkurven des Experiments übereinstimmen. Die geringen Abweichungen er-
klären sich aus der Tatsache, daß es sich bei den Rechnungen um 2D-Simulationen handelt,
das Strömungsfeld in den Einlaufexperimenten jedoch dreidimensional ist. Reibungsverluste
an den Einlaufseitenwänden werden demnach in der Simulation nicht berücksichtigt.
Der Unterschied zwischen der Drosselkurve für den Einlauf mit Spaltabsaugung und dem in
der Simulation bestimmten Massendurchsatz für ein Einlaufsystem mit Absaugung fällt dem-
gegenüber größer aus als die Abweichungen beim Einlauf ohne Absaugung. Dies ist bedingt
durch die Tatsache, daß bei den Experimenten eine Absaugung sowohl im Bereich des auf-
treffenden Haubenstoßes als auch im Bereich des engsten Querschnittes (vgl. Schema in Bild
5.1) eingesetzt wurde, in der Simulation jedoch nur auf der Rampenseite am Auftreffort des
Haubenstoßes. Hierdurch ergibt sich in der Simulation ein größerer Massendurchsatz. Weiter-
hin ist aus dem Vergleich der Drosselpunkte der numerischen Rechnungen ersichtlich, daß bei
gleichem Drosselgrad durch den Einsatz einer Absaugung (selbst bei einer einfachen
Absaugung wie im oben vorgestellten Fall) eine Steigerung des Druckrückgewinns erreicht
wird (hier ca. 5%).
Abschließend kann festgestellt werden, daß mit Hilfe von Grenzschichtabsaugung ein deut-
lich höherer Druckrückgewinn erzielt wird. Verbunden ist damit jedoch grundsätzlich eine
Verringerung des möglichen Massendurchsatzes. Bei der Optimierung eines Hyperschall-
Einlaufes muß daher stets überlegt werden, ob ein maximaler Druckrückgewinn oder ein
möglichst hoher Massendurchsatz für das Antriebssystem gefordert wird.
                                                
16 Die entsprechenden Euler-Rechnungen ergeben, aufgrund des exakten Auftreffens des zweiten Rampen-
stoßes auf die Haubenschneide (vgl. im Gegensatz dazu Bild 5.11) stets einen Massendurchsatz von 1.
6 Zusammenfassung
Der Triebwerkseinlauf stellt eine der leistungsbestimmenden Baugruppen in bezug auf den
Gesamtwirkungsgrad von Antriebssystemen zukünftiger waagerecht start- und landefähiger
Raumtransportsysteme dar. In dieser Arbeit wurden daher Möglichkeiten aufgezeigt, den
Wirkungsgrad eines Hyperschall-Einlaufes und damit die Effizienz des gesamten Fluggerätes
zu optimieren.
Im Rahmen der hier vorgestellten Untersuchungen wurden die Stoß / Grenzschicht-Wechsel-
wirkungen im Einlaufsystem als eines der für die Wirkung des Einlaufes dominierenden
Strömungsphänomene identifiziert. Ein auf eine Grenzschicht im Einlauf auftreffender
Schrägstoß kann, insbesondere bei laminaren Strömungsbedingungen, ein Ablösen der Grenz-
schicht bewirken. Daraus resultiert eine Reduzierung bis hin zu einer vollständigen Ver-
sperrung des zur Verfügung stehenden effektiven Querschnittes im Einlauf. Weiterhin kann es
zur Ausbildung von Längswirbeln, sogenannten Görtler-Wirbeln kommen, welche die
Wärmebelastung der Einlaufwände beträchtlich erhöhen. Aus dieser Strömungsphänomeno-
logie resultiert die Notwendigkeit zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen in
Hyperschall-Einläufen mit dem Ziel der Wirkungsgradsteigerung.
Zur Untersuchung von Beeinflussungsmechanismen wurden zunächst Prinzipmodelle, die mit
Hilfe eines analytischen Verfahrens ausgelegt wurden, entwickelt, anhand derer sich die
Effektivität der eingesetzten Methoden beurteilen läßt. Anschließend wurden die Ergebnisse
auf ein DLR Hyperschall-Einlaufmodell übertragen und die erreichbare Wirkungsgradver-
besserung aufgezeigt. Die charakteristische Methodik, die dazu in dieser Arbeit verwendet
wurde, ist eine enge Verknüpfung von numerischen Strömungssimulationen mit experimen-
tellen Untersuchungen im DLR Hyperschall-Windkanal H2K. So wurden die Prinzipmodelle
durch die Verwendung eines Simulationsverfahrens nach der Methode der Finiten Elemente
für die anschließenden Windkanalexperimente optimiert.
Als eine sehr wirkungsvolle Methode zur Beeinflussung von Stoß / Grenzschicht-Wechsel-
wirkungen wurden verschiedene Möglichkeiten der Grenzschichtabsaugung sowohl mit Hilfe
von Simulationen als auch von Experimenten betrachtet. Durch den Einsatz einer Absaugung
(über einen Einzelspalt) konnte sowohl die Größe der stoßinduzierten Grenzschichtablösung
als auch die daraus resultierenden Wärmelasten auf der Kontur deutlich reduziert werden. Es
wurden unterschiedliche Absaugemechanismen untersucht und optimale Parameter für deren
Auslegung (wie z.B. Spaltbreite, Spaltwinkel, Positionierung bzgl. des Stoßauftreffortes etc.)
aufgefunden. Auch für den Einsatz in dreidimensionalen Strömungsfeldern, d.h. unter
Berücksichtigung von Seitenwänden, wurde die Absaugung optimiert. Dabei konnte eine
möglichst günstige Absaugewirkung bei minimal notwendigem Absaugemassenstrom sowie
minimalen Wärmelasten im Bereich der Absaugung erreicht werden. Die Arbeit dient somit
überdies als Hilfsmittel für die optimierte Auslegung von Grenzschichtabsaugungen, auch
über den Einsatz in Hyperschall-Einlaufsystemen hinaus.
Generell bringt die Absaugung der Grenzschicht in einem Einlauf aufgrund des Abführens
von Grenzschichtmassenstrom eine Verringerung des durchsetzbaren Gesamtmassenstroms
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mit sich. Aus diesem Grunde wurden in dieser Arbeit weiterhin Möglichkeiten zur Beein-
flussung von Stoß / Grenzschicht-Interaktionen über eine Strömungsführung mittels angepaßt
konturierter Oberflächen entwickelt und untersucht. Dabei stellte sich heraus, daß die hohe
Effizienz der Absaugung durch den Einsatz solcher sogenannter passiver Methoden nicht
erreicht werden kann. Dennoch lassen sich teilweise, insbesondere bei Verwendung einer
Inversen Kontur bzw. einer Kontur mit Stoßauslöschung, deutliche Reduzierungen z.B. der
Größe der stoßinduzierten Ablöseblase erreichen. Allerdings ist die Anpassung solcher
Mechanismen auf variierende Strömungsbedingungen, wie sie u.a. durch unterschiedliche
Flugzustände auftreten, deutlich schwieriger als bei einer Grenzschichtabsaugung.
In Überschall- und Hyperschall-Einläufen erfolgt die Verdichtung der Strömung über
Systeme aufeinander folgender Rampen, an denen schräge Verdichtungsstöße generiert
werden. Daher wurde an einem Rampenmodell der Einfluß viskoser Effekte auf das
Strömungsfeld untersucht. Im Bereich des Rampenwinkels wurde dabei, abweichend von der
reibungsfreien Betrachtung der Strömung, die Ausbildung einer Grenzschichtablösung beob-
achtet, die zu einer Änderung des erwarteten Stoßsystemes führt. Wie schon bei der stoß-
induzierten Grenzschichtablösung kann die Größe dieser Ablöseblase durch den Einsatz einer
Grenzschichtabsaugung erheblich reduziert werden. Die Implementierung einer Absaugung
an einem solchen Ort im Einlauf gestaltet sich jedoch schwierig.
Mit Hilfe von numerischen Simulationen wurde zunächst das Strömungsfeld in einem Hyper-
schall-Einlauf, hier am Beispiel des DLR Einlaufmodells S02A, analysiert. Auch hier zeigte
sich wieder der deutliche Einfluß von viskosen Effekten, speziell von Stoß / Grenzschicht-
Interaktionen. Hierbei wurde auch deutlich, daß der Einsatz passiver Methoden zur Beein-
flussung von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen zu kaum greifbaren Resultaten führt.
Demgegenüber konnte bereits in der Simulation die große Effizienz einer Grenzschicht-
absaugung demonstriert werden. Die numerische Simulation empfiehlt sich dabei als sehr
wertvolles Hilfsmittel zur Auslegung und Optimierung von Grenzschichtabsaugungen in
Einlaufsystemen.
In den anschließenden Windkanalexperimenten konnte die Tendenz der numerischen Simula-
tionen sehr gut bestätigt werden. Ferner lieferten die Simulationen Erklärungen für bestimmte
Strömungsphänomene (wie z.B. des schon in der Referenzkonfiguration ohne Absaugung
bemerkten Massendurchsatzverlustes), die aufgrund mangelnder Beobachtungsmöglichkeiten
im Experiment nicht gefunden werden konnten. Prinzipiell läßt sich durch den Einsatz von
Grenzschichtabsaugungen im Einlauf der Wirkungsgrad, ausgedrückt über den maximal
erzielbaren Druckrückgewinn, beträchtlich steigern. Dies geschieht allerdings auf Kosten
einer Reduzierung des maximal möglichen Massendurchsatzes. Somit muß bei der Auslegung
eines Hyperschall-Einlaufes berücksichtigt werden, ob ein maximaler Massendurchsatz oder
aber ein maximaler Druckrückgewinn Ziel der Einlaufauslegung ist; dies ergibt sich ent-
sprechend den Anforderungen des nachfolgenden Triebwerksystems.
Ausblickend wäre hinsichtlich einer Weiterführung der Arbeiten eine Erweiterung der
numerischen Kapazitäten auf dreidimensionale Berechnungen, z.B. zur Berücksichtigung von
Seitenwandeinflüssen, wünschenswert. Ferner erscheint die Berücksichtigung turbulenter
Grenzschichten in den Simulationen sinnvoll. Damit verbunden sollte auch die Kenntnis der
Grenzschichtströmung in einem Hyperschall-Einlauf durch entsprechende Experimente
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vertieft werden, z.B. mit Hilfe eines Prinzipmodells, an dem u.a. der laminar-turbulente
Umschlag der Grenzschicht untersucht werden kann. Weiterhin stellt das Betriebsverhalten
des Einlaufes, d.h. die Adaption an verschiedene, durch variierende Flugzustände bedingte
Strömungszustände über eine Anpassung der Rampenkonfiguration ein wichtiges Aufgaben-
gebiet dar.
Die Ergebnisse der vorliegenden Arbeit dienen als Hilfsmittel bei der Auslegung und insbe-
sondere bei der Optimierung von Hyperschall-Einlaufsystemen. Einen Schwerpunkt stellt
dabei die Entwicklung, Auswahl und optimale Implementierung von Methoden zur Beein-
flussung von Stoß / Grenzschicht-Wechselwirkungen mit dem Ziel einer Reduzierung von
Grenzschichtablösungen und ablöseinduzierten Wärmelasten dar. Mit Hilfe der hier gege-
benen Empfehlungen kann der Wirkungsgrad eines Hyperschall-Einlaufes optimiert und
somit die Effizienz des gesamten Antriebssystems von zukünftigen Raumtransportsystemen
gesteigert werden.
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